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Konferencje "MECHANIKA W LOTNICTWIE”

Ogédlnopolskie konferencje "Mechanika w Lotnictwie” zostaty 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 organizatoréw bylo:

= stworzenie ogdlnopolskiego forum stymulujgcego twoérczo sSrodowisko 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 szesciu kolejnych konferencjach wzieto udziat 335 Autordéw z réznych
osrodkoéw, ktorzy wygtosili tacznie 304 referaty, co wyszczegdlniono w tabli-
cach.

Tablica 1. Referaty

ML-1'84 ML-11'86 ML-111'88 ML-IV'90 ML-V'92 ML-VI'94

Tematyka

Y 19.1 27-28.1  18-19.IV  26-27.111  29-30.IV  16-17.v >Suma
Modelowanie, 2 3
identyfikacja 8 5 0 8 26
Dynamika lotu 4 8 3 5 5 7 32
Aerodynamika 0 0 7 0 6 9 22
Rakiety, pociski,
bomby 3 7 10 3 6 11 40
Smigtowce 6 4 4 5 4 1 24
Symulatory lotu 2 3 3 5 0 6 19
Flatter i drgania 8 5 8 5 7 7 40
Konstrukcja,
materiaty 0 0 4 5 5 5 19
Manewr,bojowa, 1 1
naprowadzanie 6 4 5 6 23
Statecznosc,
sterowanie 4 1 3 6 7 12 43
Dynamika silnikéw,
$migha 1 6 2 6 1 0 16

Suma referatéw 31 48 58 49 46 72 304



Tablica 2. Autorzy

Instytucja Autora ML-1  ML-Il  ML-IIl  ML-IV  ML-V  ML-VI Suma
ILot. 6 11 4 7 9 11 48
ITLIMS PW 11 12 17 23 12 27 102
ITWL 4 7 6 3 3 2 25
IDS-PZL W-wa Okecie 0 0 2 0 0 4 6
Pol. Rzeszowska 2 0 5 0 0 4 11
OBR-WSK PZL Mielec 1 2 0 0 0 2 5
SZD-PZL Bielsko-Biata 0 2 3 0 0 0 5
WAT 13 12 20 1 19 24 99
WSI Radom 2 1 3 1 0 1 8
WOSL Deblin 0 0 0 2 0 0 2
WSK PZL Swidnik 0 0 1 0 1 0 2
IPPT PAN W-wa 0 5 0 0 1 0 6
CAGI i MGTU GA Moskwa 0 0 0 3 0 1 4
Inne 0 6 1 1 4 0 12
Suma 39 58 62 51 49 76 335

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

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

Zarowno dotychczasowe konferencje jak i publikowane prace zyskaty
wysokg ocene uczestnikow.

Zgodnie z dwuletnim rytmem w maju 1966 roku odbedzie sie VII Ogoélno-
polska Konferencja MECHANIKA W LOTNICTWIE "ML-VII'96”, na ktérag
serdecznie zapraszajg organizatorzy.

Jerzy Maryniak



MECHANIKA
W LOTNICTWIE
"ML-VI” 1994

ZASTOSOWANIE PRAW STEROWANIA JAKO WIEZOW
NIEHOLONOMICZNYCH W DYNAMICE LOTU
SAMONAPROWADZAJACEJ SIE RAKIETY NA

SAMOLOT-CEL

Tarig A1l Azab

Jerzy Maryniak

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej

Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono model matematyczny i symulacje numeryczng
dynamiki lotu samonaprowadzajacej sie rakiety na samolot-cel przy zas-
tosowaniu praw sterowania jako wiezéw nieholonomicznych wykorzys-
tujagc réwnania Boltzmanna-Hamela

1. Wstep

Jak wiadomo réwnania Boltzmanna-Hamela sa uogélnionymi rownaniami
Lagrange’a drugiego rodzaju. Zastosowano réwnania Boltzmanna-Hamela dla
uktadéw mechanicznych w postaci [2,5,6]:

ddT* OT* A , dT=*
dtdu; dnA +A A 77d A Ua- (L1)
gdzie:
a,fi,r =12 k - liczba stopni swobody,
ufi guasi-predkosci,
T - energia kinetyczna w guasi-predkosciach,
*H - quasi-wsptrzedne,
Qn - sity uogdlnione,
7Lfi - tréjwskaznikowe mnozniki Boltzmanna okreslone naste-

pujacag zaleznoscia;:
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* £ £(&-£)*e*. ax

Zwiagzki miedzy guasi-predkosciami i predkosciami uog6lnionymi majg postac:

k k
"6 ! , "SaQa e — 1~ N
a=I fi= 1
gdzie:
gs - predkosci uogoblnione,
ascnbsa ~ wspodtczynniki bedgce funkcjami wspotrzednych uogélnio-
nych, Usa &B8a(Ql)72) ===Qk™ bga —"5a(ei 5°2) ===%)
ok ~ wspotrzedne uogolnione

przy czym istnieje nastepujgca zaleznos¢ macierzowa:

Jezeli na uktad natozone sa wiezy kienematyczne niecatkowalne, to ukitad jest
nieholonomiczny. Gdy te wiezy majg postac:
k
A=0 =12 (1.4)
A=l
wtedy wygodnie jest tak wprowadzi¢ guasi-predkosci, aby na mocy réwnan
wiezéw (1.4) k —I ostatnich guasi-predkosci byto réwnych ”zeru”. Wystarczy
zatozy¢, ze:

k
U+/3 = ai+pg\ = 0 p=12,.,k-1 (1.5)
A=i
a | pierwszych guasi-predkosci spetnia dowolny liniowy ukfad réwnan:
k
fi=1,2,...,/ (1.6)
A=l

Réwnania Boltzmanna-llamela dla uktadéw mechanicznych o wiezach nie-
holonomicznych w guasi-wspétrzednych maja postac:

ddT* OT* * ' r OT*
+ X E X[ : —Qn (1-7)
dtdufi ok " XA mEe
Réwnania (1.7) w liczbie | wraz z k —I réwnaniami wiezéw (1.4) i | réw-

naniami zwigzkéw kinematycznych (1.6) stanowig uktad k+ I rénan, z ktérego
przv zadanych wartosciach poczatkowych mozna wyznaczy¢ k+ | niezerowych
1 "ji czasu: predkosci Wi,W2, ...,gi i wspotrzednych q\, g2, ...,qk-
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2. Model fizyczny rakiety i przyjete ukiady odniesienia

Przyjeto model fizyczny nastepujacej postaci:

rakieta traktowana jest jako uktad mechaniczny, sztywny, o szesciu stop-
nieli swobody,

nie wystepuja zadne ruchy mas powietrza wzgledem Ziemi,
pominieto wptyw krzywizny Ziemi,

rakieta jest traktowana jako obiekt sterowany, sterowanie odbywa sie w
trzech kanatach:

pochylania 0 - przez wychylenie steru wysokos'ci §/
odchylania W - przez wychylenie steru kierunku Sy
przechylania - przez wychylenie lotek 61

Ruch rakiety jest opisany za pomocg wspétrzednych i czasu w przestrzeni
zdarzen, w ktérej potozenie rakiety jest jednoznacznie wyznaczone wytgcznie
wspoétrzednymi katowymi i liniowymi (jest to przestrzen konfiguracji).

Do opisu dynamiki obiektu ruchomego, jakim jest rakieta, niezbedne sg
nastepujgce uklady odniesienia:

nieruchomy uktad grawitacyjny zwigzany z Ziemig ti\XiyiZx (rys.1,3),

uktad grawitacyjny 0gXgygzg zwigzany z poruszajgca sie rakieta, zawsze
réwnoleglty do uktadu nieruchomego OiXxj/i™i (rys.l),

ukitad Oxyz zwigzany sztywno z poruszajgca sie rakietg, posiadajgcy
poczatek w punkcie 0 (rys.l), ktérego o$ Ox jest réwnolegta do Sredniej
cieciwy aerodynamicznej,

uktad predkosciowy Oxayaza (rys.l) zwigzany z kierunkiem przeptywu
osrodka optywajacego rakiete, 0$ O:raposiada kierunek predkosci optywu
a zawrot przeciwny.

Wszystkie podstawowe uktady odniesienia stosowane przy opisie matema-
tycznym sg uktadami prawoskretnymi.

Skitadowe wektoréw chwilowej predkosci liniowej VO i katowej fi w
uktadzie odniesienia Oxyz zwigzanym z rakietg (rys.2,3) sg nastepujgce:

— wektor chwilowej predkosci liniowej VO:

VO = Ui+ Vj+ Wk (2.1)
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gdzie:

U - predkos¢ podtuzna,

V - predkos¢ boczna,

W - predkos$¢ pionowa,

— wektor chwilowej predkos$ci katowej:
Q=Pi+ Qj+ Rk

gdzie:

P - predkosé¢ katowa przechylania,
Q - predkos¢ katowa pochylania,
R - predkos¢ katowa odchylania.

(2.2)
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Sktadowe chwilowej predkosci katowej P,Q,R sa liniowymi zwigzkami
predkosci uogdlnionych <%0, ty o wspdczynnikach zaleznych od wspotrzednych
uogolnionych #,0 ,!? i wyrazajg sie nastepujgco:

Ep = '$
o = 0 (2.3)
R ty

gdzie macierz transformacji Aqg ma postac:

0 —sin 0
Aq = cos$ sin$cosO
- sin$ cos cosO

Quasi-predkos'ci liniowe zwigzane sg z predkosciami uogélnionymi naste-
pujaco:

u ‘ Xg a\i a \2 «13 Xg

v = AV ya = «21 0-22  0-23 Va (24)
w ig «31 ®32 «33 zg
gdzie macierz transformacji Au:
A,-=
costycos O sintycos 0 —sin 0

sin# costysin0 —sin#sinty sin# sintysin0 -f cos <&costy sin$ cos 0
cos$ costysin0 + sin sinty cos$ sintysin0 —sin# costy cos cosO

3. Prawa sterowania

Rakieta jest automatycznie sterowana przez autopilota zamontowanego
w glowicy rakiety. Sterowanie automatyczne odbywa sie w dwoéch kanatach
(rys.1,3):

e pochylania 0 - przez wychylenie steru wysokosci <%/,
e odchylania ty - przez wychylenie steru kierunku Sy-

W kanale przechylania @ stabilizacja zapewniona jest dzieki wychylaniu
samoczynnym girolotek SI (rys.3).
Prawa sterowania w postaci ogolnej [1,2,3,5,6]:
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Rys. 2. Uktad wychylenia girolotek, poziomo i pionowo

— w kanale pochylania 0 :

TiSh + ThOh = Kffio —@z) + ~ Qz)+ Kw(W —Wz)+
(3.1)
+ KN(Xg - XgzZ) + K?{Zg ~ Zgz) + (U ~ Uz) + sffQ
— w kanale odchylania W
T™by + Tybv — KNIP —&2) + —&z2) + —W2z) +
(3.2)
+ Ky (M- Vgz) + Kv(V - Vz) + Vo
gdzie:
Ti, T2, Th, Ty - stale czasowe,
K$ KJ*,KH,K«,K?,KH, KV,Ky,Kv,Kv,Kv _  wspétczynniki

wzmocnienia.



Zastosowanie praw sterowania.

Rys. 3. Przyjete uklady odniesienia, wspo6trzedne i predkos'ci przy naprowadzaniu
rakiety na celu w ruchu przestrzennym
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4. 0Ogollne rownania ruchu rakiety sterowanej wyprowadzone przy
zastosowaniu réwnan Boltzmanna-Hamela dla ukiadow
mechanicznych o wiezach nieholonomicznych

Do opisu ruchu przyjeto wspotrzedne uogoélnione i guasi-predkosci. Sg to:
— wspobtrzedne srodka masy rakiety w uktadzie o0gxgygzg:

9l = Xg 92 = yg 93 = Zg
— katy quasi-eulerowskie:

94 = § 95 = O 96

— katy sterowania:
97 = Sjj g8 = Sv

— rzuty wektora predkosci srodka masy rakiety Vc w ukladzie Cayz:

Wi Ut an ai2 ai3 X g
U = V= a2i «22 a23 y9 (4.1)
U3 _ w a3l a32 «33 L *3

— rzuty wektora predkosci katowej rakiety fi w ukfadzie Oxyz:

U1 P "1 0 —sin 0 i
= Q = 0 cos sin cos O 0 (4.2)
R 0 —sin$ cos cosO \%

Ostatnie dwie guasi-predkosci tak wprowadzono, aby zgodnie z (1.5) na
podstawie praw sterowania (3.1) i (3.2) traktowanych jako réwnania wiezow,
byly rowne zero:

W/ = K?(G - Gz)+ Kg (Q- Qz)+ K«(W - Wz)+ K»(xg- xgz) +
+ K?(zg- zgz2) + Ku (U- Wz)+ 6ho- Ti6H- THEH

W = KI(V-*2)+1liy(R- Rz)+ KI(W - Wz)+ KlI(yg- ygz)+(44)
+ KI(V-V2z)+ Svo- T20v - Tvév
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Trojwskaznikowe mnozniki Boltzmanna 7 mozna obliczy¢ ze wzoru (1.2)
lub wykorzystujgc nastepujace zwigzki:

k k

déirr —fidirr = J2 Y, r=1,2,.,k (4.5)
A=1A1

Po wykonaniu obliczen otrzymujemy:

775 = 762 = 7126 = 743 = 724 = 752 = 765 = 7« = 754 = 1
726 = 753 = 7324 = 761 = 715 = 7« = 756 = 7®4 = 754 = -1
kH
753 = ~ 735 = 726 = 762 = 759 = COS# + —
t1
75 = ~ 751 = 742 = 724 = C 7679 = *8 sin $
764 = 746 = 729 = ~~x a2\ ~ k~0,23
T T, hH
719 — ~kx fln - kz al3 + 7jg= -k da3i- k~ra33+
1i 11
7185 = -7581 = 742 = 724 = 719 = -*~N 12
761 = —716 = 734 = 743 — N 729 = — a2 + T~
J2
— " — n g i
M B e 1Y
8 _,ysSing$ 8 _ vcos@® kV
759 ¢ ~cosO 769~~~ N0+ TA

Pozostate wspotczynniki 7~ sg rowne zeru.

Po podstawieniu do réwnania (1.7) zwigzkéw (4.1) -f (4.4) i (4.6) oraz po
obliczeniu energii kinetycznej i jej pochodnych otrzymamy nastepujacy ukiad
réownan w postaci ogolnej:

— réwnanie ruchéw podtuznych:

Mr(U + QW - RV) - SxR(Q2+ R2) +
(4.6)

+6h [# (IxH - Jzit) —P\JIXH —JzH) "2k~ aii —2 + 2k~a\3 —k~j -f

+6v [Q\JIxV - Jyv) - P2(IxV - Jyv)\ al2 - kwQ - k*"R) = X
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— réwnanie ruchéw poprzecznych:

Mr(V + RU - PW) + SxR(R + QP) +

(4.7
+6h \R2{IxH - JzH) - P2(IxH ~ Jzh )\ {~k"a2i - a23+ Pk% - Rk~ +
+sv[gV *v -Jyv)~ P\JxV - Jyw)\ ("kya2 + k"P - 27) =Y
— réwnanie ruchéw wznoszacych:
Mr(W + PV-QU)- SxR{Q - PR) +
(4.8)

i H/
+SH[R2(IxH - Jzh) ~ P\JxH ~ Jzh)\ (27031 - 2 ~ + 2k~a33- Qk~™ +

+AV \p2{IxV - JyV) - P2(IxV - Jyvj\ azx2 + k,, P - )= 2Z
— réwnanie ruchéw przechylajacych:
IxrP (Jyr Jzr'jOR “t
+6h[R2(IxH - Jzh) - P2(IxH - JzH)] {k?R - Kk**v) + (4.9)
AV RQ2{IXV - Jyv) - P2(IxV - IyV)]("V — Q+ Kk, —L

— réwnanie ruchéw pochylajgcych:

JvrQ -(J ,-J ,)R P -S xr{W + PV + QU) +
(4.10)
kH

+6h [R2(JIxH ~ Jzh) - P2(xH - Jzh)\ (2™ cos#- 2-jr + k*U - k" W) +

+ AV [Q2<XK - JyV) - P2{IxV - JyV)] (kU + k~AP + 2 ) = A
— réwnanie ruchéw odchylajacych:

JzR-R — (JIxr —Jyr)RQ + Sxr(V —PW + RU) +
(4.11)

+8h [r2(IxH - JzH) ~ P2{IxH - Jzh)\(-2k$sin$ + k"V - fcfp) +

+Sv [Q2(IxV -J yv )~ P2(IxV - Jyw\ (~C U - + 2k%”™ ] ) =N
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5. Symulacja numeryczna i wyniki

Program symulacji numerycznej ruchu rakiety napisano w jezyku Fortran
dla rakiety klasy ” Sidewinder”. Po dobraniu wspétczynnikéw wzmocnienia
w prawach sterowania wykonano wiele obliczen symulacyjnych przy réznych
warunkach poczatkowych - start rakiety.

Wyniki symulacji numerycznej naprowadzania rakiety na cel (rys.3) przed-
stawiono na rys.4 -r rys.7. Na rys.4 pokazano liczbe Macha w funkcji czasu.
Po 3s liczba Ma maleje, poniewaz rakieta klasy " Sidewinder” ma jeden silnik,
ktérego praca trwa 3s. Na rys.5 pokazano wychylenia steréw wysokosci % i
kierunku Sy w funkcji czasu, a na rys.6 kat pochylenia 0 i kat odchylenia W,

t[«] 10 11 2

Rys. 4. Liczba Macha = /(<)

Rys.7 przedstawia przebiegi zmian w czasie: wysokosci lotu rakiety i celu,
odlegtosci na osi X, Y, Z rakiety-cel, odlegtos¢ zblizania Rrc rakiety do celu i
strefy razenia.

Rakieta osigga strefe razenia celu w czasie 9.5s. Takie wyniki symulacji
oceniono bardzo wysoko.
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t(s]

Rys. 5. Katy wychylenia steréw wysokos'ci i kierunku SH,Sv

t[s]

Rys. 6. Kat pochylenia 0 i kat odchylenia ty — f(t)

10

/(<)

11

12
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Rys. 7. Potozenie w przestrzeni rakiety i celu Rrc,X,Y ,Z = f(t)

6. Literatura

1. A1 Azab T., Modelowanie i identyfikacja parametréow lotu samolotu pasa-
zerskiego 1£-62M z uwzglednieniem systemu automatycznego sterowania w ka-
nale poochylenia, Praca dyplomowa magisterska, ITLIiMS PW, 1992 (nie publi-
kowana)

2. A1 Azab T., Dynamika rakiety samonaprowadzajacej sie na ruchomy cel z wy-
korzystaniem praw sterowania jako wiezéw nieholonomicznych, Rozprawa dok-

torska, ITLIMS PW, 1994 (nie publikowana)

3. Blakelock J.H., Automatic Control of Aircraft and Missiles, New York 1991

2 — Mechanika w lotnictwie



18 T.A1 Azab, J.Maryniak

4. Gurapski NI., Mozliwos$ci i ograniczenia proporcjonalnego samonaprowadzenia
rakiet powieirze-powietrze, WAT Warszawa 1985

5. Maryniak J., Dynamiczna teoria obiektéw ruchomych, Warszawa 1975

6. Maryniak J., Modelowanie odpalania i lotu rakiety klasy powieirze-powietrze,
V Ogodlnopolska Konferencja " Mechanika w Lotnictwie”, 1992, 560-613

Application of Control Laws in a Form of Nonholonomic Constraints to
Flight Dynamics of a Self-Guided Air-to-Air Missile

Summary

The paper presents a mathematical model and numerical simulation of the flight
dynamics of a self-guided air-to-air missile. The set of control laws has been presented
in a form of nonholonomic constraints. Equations of motion have been derived by
application of the Boltzmann-llamel equations (Lagrangian equations in terms of
quasi-coordinates).
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UWAGI O REALIZACJI PROGRAMOWEGO RUCHU
SAMOLOTU PO ZALOZONEJ TRAJEKTORII

W ojciech B lajer

Wyzsza Szkota Inzynierska, Radom

Program ruchu samolotu konstruuje sie za pomocg zadanej trajekto-
rii lotu (dwa warunki wiezéw programowych), warunku naktadanego
na potozenia katowe platowca wzgledem tej trajektorii i ograniczenia
na ruch wzdtuz trajektorii. Sterowanie samolotem realizowane jest za
pomoca wychylen powierzchni sterowych i zmian sity ciggu. Uwy-
puklany jest szczegd6lny sposéb realizacji wiezéw trajektorii lotu - za
pomocg stycznych reakcji sterowania. Implikuje to dodatkowe ogra-
niczenia nakladane na potozenia katowe platowca (wiezy toru lotu sg
"podwdjne”). Weryfikowana jest tym samym klasyczna definicja pro-
gramu niezupetnego dla uktadu sterowanego. W pracy przytacza sie
réwnania dla symulacji ruchu programowego oraz zaleznosci dla syntezy
sterowania programowego. Omawia sie aspekty efektywnego numerycz-
nego badania tych zagadnien. Demonstruje sie przyktad numerycznej
symulacji beczki sterowanej samolotu TS-11 " Iskra”.

1. Wprowadzenie

Praca niniejsza stanowi komentarz do wczes$niejszych opracowan autora
(m.in. [1,4]) i wynikiej wokét nich dyskusji, dotyczacych realizacji ruchu pro-
gramowego samolotu. Zagadnienie omawiane jest w Swietle nowych aspektow
teoretycznycli [2,3].

W najpetniejszym modelu [4], program ruchu konstruuje sie za pomocag
czterech ograniczen: postulowanej przestrzennej trajektorii lotu (dwa wa-
runki wiezéw programowych), zadanych zmian orientacji katowej ptatowca
i zadanego ruchu wzdtuz trajektorii (zmian predkosci lotu). Samolot trak-
tuje sie jako sztywny, sterowany za pomoca wychylen powierzchni stero-
wych (lotek oraz steréw wysokosci i kierunku) i zmian sity ciagu. Generuje
sie réwnania pozwalajace na symulacje przebiegu ruchu programowego oraz
zaleznosci dia syntezy wymaganego sterowania samolotem. Zaproponowany
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model umozliwia symulacje szerokiej gamy manewrdw przestrzennych samo-
lotu [1].

Reakcjami sterowania sg zmiany momentéw aerodynamicznych dziatajg-
cych na samolot w wyniku wychylen sterdéw (parametréw sterowania) i zmiany
sity ciggu, ktora jest jednocze$nie parametrem sterowania. Pocigga to za
sobg zroznicowany spos6b realizacji wiezéw programowych skiadajgcych sie
na wspomniany wyzej program ruchu. Realizacja dwo6ch warunkoéw, ograni-
czen naktadanych na potozenia katowe ptatowca i na ruch wzdtuz trajektorii
jest "ortogonalna” [3,8]. Reakcje sterowania sg jawnie reprezentowane na kie-
runkach skrepowania tych wiezéw i mogg bezposrednio regulowaé warunki
zerowania sie przyspieszen od sit czynnych i bezwtadnosci na tych kierunkach,
co warunkuje realizacje wiezow.

Realizacja wiezow trajektorii lotu ma zgota odmienny charakter. Ruch
po trajektorii sterowany jest za pomocg skoordynowanych wychylen sterow,
a towarzyszace im reakcje sterowania (momenty aerodynamiczne) nie sg jaw-
nie reprezentowane na kierunkach skrepowania (ortogonalnych do toru). W
sensie geometrycznym (w szes$ciowymiarowej przestrzeni konfiguracji samo-
lotu) reakcje sterowania sg styczne do wiezéw toru lotu [8]. Realizacja tych
wiezow wymagac¢ wiec bedzie bilansowania sie sit czynnych i bezwtadnosci
na tych kierunkach bez bezposredniego udziatu sit sterujgcych. Wymog ten
uzna¢ mozna jako dodatkowe ograniczenia naktadane na konfiguracje ptatowca
wzgledem trajektorii lotu. Od konfiguracji tej zalezg bowiem wartosci i kie-
runki sit aerodynamicznych decydujgce o bilansowaniu sie sil na kierunkach
skrepowania, a tym samym o realizacji wiezow trajektorii lotu. Poniewaz
zmiany potozen katowych ptatowca sterowane sg za pomoca wychylen steréw,
w ten niebezposredni sposob, "dopasowujgc” konfiguracje samolotu do wspo-
mnianych wymogow, ruch samolotu po trajektorii realizowany moze by¢ za
pomoca "stycznych” reakcji sterowania [2"-4,8].

Formalnie, opisany ruch programowy powinien by¢ sklasyfikowany jest jako
"niezupetny” [6] - liczba wiezdw programowych (réwna liczbie kanatéw ste-
rowania) jest mniejsza od liczby stopni swobody ukiadu. Klasyfikacja ta jest
w niniejszej pracy weryfikowana. Wiezy trajektorii lotu uzna¢ mozna bowiem
za "podwdjne”, co jest konsekwencjg niemoznosci ich ortogonalnej realizacji i
dodatkowych warunkéw naktadanych na potozenia katowe samolotu. Tym sa-
mym, program ruchu sktadajacy sie z opisanych wyzej czterech wiezéw progra-
mowych dla samolotu o szesciu stopniach swobody (sterowanego w klasyczny
sposob) jest "programem zupeinym”, w petlni determinujgcym przebieg ru-
chu samolotu. Jednoznaczne sterowanie ruchem o szesciu stpniach swobody
mozliwe jest tez za pomocg tylko czterech kanaléw sterowania.

Dla zilustrowania istoty "realizacji stycznej” wiezéw programowych i wy-
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kierunek ortogo-

a) b) p JA nalny do wiezéw
A (skrepowania)
* Xi )
X mi i
i
[
= . k a(t) powierzchnia
mg AAAAAIV m, " wigzéw

Rys. 1. llustracja realizacji stycznej wiezéw programowych

jasnienia "podwojnosci” ograniczen naktadanych przez wiezy realizowane w
ten sposob, przesledzmy nastepujacy prosty przykiad. Niech na ruch uktadu
przedstawionego na rys.la, opisanego réwnaniami:

mi'xi = —k(xi —x2 —do)

(1.2)
m2x2 = k(xi - x2- d0) + F
natozony bedzie warunek wiezdw programowych:
xi- a(t) =0 (1-2)

gdzie a(t) wyraza zadane zmiany potozenia masy rai, natomiast do jest
dtugoscig nienapietej sprezyny. Zatézmy, ze warunek ten ma by¢ realizowany
za pomocg sity F przytozonej do masy nn2.

Na rys.lb zagadnienie realizacji wiezéw (1.2) zilustrowane jest w dwuwy-
miarowej przestrzeni konfiguracji ukiadu, ktdéry reprezentowany jest w nigj
jako punkt. Sita F jest styczna do wiezéw (1.2) i nie moze bezposrednio
regulowa¢ warunku naktadanego przez te wiezy na przyspieszenia uklfadu na
kierunku skrepowania. Z uwzglednieniem dynamiki uktadu, warunek ten ma
postac:

k 5 j—
----I:é-i-[a(z) - x2-d0]- a(t) =0 (1.3)
Z powodu braku jawnej zalezno$ci warunku (1.3) od reakcji sterowania F,
jedyng mozliwoscig jego wypetnienia, a jednocze$nie realizacji wiezéw (1.2),
jest sterowanie warto$cig sity w sprezynie. Zadanie takie jest w swej istocie
dodatkowym ograniczeniem nakladanym na przebieg x2(t):

x2- b(t) =0 (1.4)
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gdzie b(t) = mi'd(t)/k + a(t) - do. Zmiany x2 regulowane sg natomiast przez
F, ktorej wymagany przebieg wyznaczy¢ mozna z warunku x2—b(t) = 0jako:

F(t) = m2b(t) - k[a(t) - b(t) - dO] = 7 —«(4)(0 + (ma+ m2)a(t) (1.5)

W ten sposéb wiezy (1.2) realizowane mogg by¢ za pomocg stycznej reakcji
sterowania F. Poniewaz niemoznos$¢ realizacji ortogonalnej tych wiezéw na-
rzuca dodatkowe ograniczenia na potozenia ukfadu, uzna¢ je mozna za "wiezy
podwéjne” (przy zatozonym modelu sterowania). Program ruchu sktadajacy
sie formalnie z jednego warunku jest tym samym programem zupeinym dla
ukiadu o dwdéch stopniach swobody, determinujgcym catkowicie jego ruch.
Powyzszy przyktad jest prostym analogiem zagadnienia sterowania ro-
botami z uwzglednieniem odksztatcalnosci w przegubach [7,9]. Zagadnienie
sterowania ruchem programowym samolotu jest koncepcyjnie o tyle bardziej
ztozone, ze mamy najczesciej do czynienia z realizacja mieszang wiezéw pro-
gramowych - cze$¢ z nich realizowana jest za pomocg ortogonalnych, a czes¢
za pomocg stycznych reakcji sterowania. W ogélnym wypadku wymaga to za-
stosowania daleko bardziej ztozonego aparatu analizy matematycznej [l-i-4,8].

2. Modelowanie ruchu programowego

tak wspomniano, w najpetniejszym modelu program ruchu stanowia:
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- Zadana trajektoria lotu. Ze wzgledéw przytoczonych w pracy [4],
réwnania toru lotu formutuje sie w nastepujacej formie parametrycznej:

r—r(s) =0
czyli:
X £(s) m) '’
y - y¢s) T O
z _z(s) _ 0

gdzie r = [x,y, z]T jest wektorem wodzgacym s$rodka, masy samolotu w uktadzie
inercjalnym (rys.2), s jest parametrem naturalnym krzywej toru lotu, zmienne
0 oznaczajg wielkosci programowe (zadane, zadane). W pracy [1] proponuje
sie efektywny sposéb "szkicowania” trajektorii (2.1) za pomoca ciggu kolej-
nych punktéw w przestrzeni, a nastepnie interpolowania/aproksymowania jej
funkcjami sklejanymi (splajnami) o odpowiedniej gtadkosci.

Réwnanie (2.1) odpowiada dwu warukom wiezow programowych. Realiza-
cja tych wiezéw jest styczna [2-j-4,8], co prowadzi do dwu dodatkowych ogra-
niczen naktadanych na potozenia katowe ptatowca [4] (wiezy sg " podwojne”).
Sumaryczna ilos¢ warunkéw nakiladanych przez wiezy (2.1) na uogolnione
potozenie samolotu wynosi wiec cztery.

« Warunek na orientacje katowg ptatowca. Przy modelowaniu
wiekszosci manewrdéw wiezy te modelowane sa jako [1]:

B- 1}s) = 0 lub - Ms) =0 (2.2)

gdzie f3jest katem $lizgu, a tpi katem przechylenia ukladu aerodynamicznego
wzgledem ukiadu grawitacyjnego [4]. Pierwszy rodzaj wiezéw (2.2) stosuje
sie przy modelowaniu zakretéw prawidtowych (/? = 0) lub $lizgu bocznego,
drugi rodzaj wiezow (2.2) wykorzystywany jest na przyktad dla modelowania
beczki sterowanej lub petli nozowej [1,4]. Niezaleznie od rodzaju, realiza-
cja wiezéw (2.2) jest ortogonalna (za pomoca momentéw aerodynamicznych
wywotywanych bezposrednio wychyleniami sterow).

e Wiezy na ruch wzdtuz trajektorii. Zaktada sie je w postaci:
v—v(s) =0 lub s—s(t) =0 (2-3)

gdzie v jest predkoscig lotu. Druga posta¢ wiezow (2.3) traktowa¢ mozna jako
catkowg forme postaci pierwszej. Realizacja wigezow (2.3) jest ortogonalna (za
pomocg sity ciagu).
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Wyréznia sie dwa podstawowe rodzaje programu ruchu: (1) - gdy stanowig
go tylko trzy warunki programowe (2.1) i (2.2) oraz (Il) - gdy na ruch samo-
lotu naktadane sa wszystkie cztery ograniczenia (2.1) 4- (2.3). W rozumieniu
tej pracy mamy woéwczas do czynienia z programem ruchu odpowiednio ” nie-
zupetnym” (1) i "zupetnym” (I11). W wypadku 11, program ruchu i sposéb jego
realizacji determinuja Scisle wymagane przebiegi stanu ruchu samolotu. W wy-
padku I, ruch wzdtuz trajektorii (predkos¢ lotu) nie jest " krepowany” wiezami
programowymi.

Samolot modelowany jest jako sztywny, sterowany za pomocg wychyleh
lotek 61, sterow wysokosci 6f] i kierunku Sy oraz zmian sity ciggu T. Ten
ostani parametr sterowania "uruchamiany” jest tylko przy realizacji programu
1, gdy realizowane sg wiezy (2.3). Przy realizacji programu I, T moze by¢
dowolng funkcjg czasu i stanu ruchu samolotu.

3. Roéwnania ruchu programowego

Réwnania ruchu programowego | sg nastepujace (szczeg6towe wyprowa-
dzenie prezentowane jest w pracy [4]):

vV——  —pSv2x + T cosa cos/B3—mgsinoz2» (3-1)
(3.2)
G502 603 TR
cos02sin03 = (3.3)
- sin 03 z'

pSv2cy + Tsin(3—mgsin0j cos 02+
+mv2.7"(sin 0Xsin 02 cos 03—cos 0i sin03) +

-fy"(sin Oisin 02 sin 03 + cos 0 Xcos 03) + z"sin0icos~2] = 0
(3.4)

-pSv2cz + T sin« cos f3—mg cos 0j cos 02 +
+mv2]j"(cos if)i sin 02 cos 03 —sin 0i sin 03) +

+y"(cos0jsin02sin 03+ sin0j cos03)+ z"cos0icos02)J= 0
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AB—P(s) =0 lub - c)s) =0 (3-5)
gdzie:

m - masa samolotu,

p - gestosé powietrza,

S - powierzchnia no$na piata,

cx(ot,(i),Cy(a,(3),cz(a,/3) - wspotczynniki sit aerodynamicznych
oporu, bocznej i nosnej,

a - kat natarcia,

ipi, tei”3 - katy quasi-Eulerowskie (Bryanta) defi-
niujace wzajemne potozenie katowe uk-
tadéw grawitacyjnego i aerodynamicz-
nego [4],

(=) - rézniczkowanie po s.

Inne oznaczenia wyjasnione zostaty wczesniej.

Réwnania (3.1) 4- (3.5) stanowia uktad siedmiu RRA (réwnan rdzniczkowo-
algebraicznych) wzgledem v, s, a, f3, ipi, V2i ~3- Réwnania rézniczkowe (3.1)
i (3.2) opisujg ruch samolotu wzdtuz trajektorii. Réwnania (3.3) wyrazaja
dwa warunki nakladane przez wiezy toru lotu na uogélnione potozenie
ptatowca, definiujac skierowanie wektora predkosci liniowej samolotu w funk-
cji potozenia na torze. Rownania (3.4) sg natomiast dodatkowymi ogranicze-
niami naktadanymi na konfiguracje ptatowca, wymuszonymi styczng realizacjg
wiez6w trajektorii lotu. Roéwnania (3.5), w konhcu, sg réwnaniami wiezow
(2.2). Indeks powyzszych RRA jest réwny jeden [3], tzn. jednokrotne
zrézniczkowanie po czasie rdwnan algebraicznych (3.3) -i- (3.5) przeksztatcitoby
te RRA w odpowiedni uktad RRZ (réwnan rozniczkowych zwyczajnych).

Rozwigzywanie RRA (3.1) 4- (3.5) polega na catkowaniu réwnan réznicz-
kowych (3.1) i (3.2) przy jednoczesnym wyznaczaniu zmiennych algebraicznych
a, (3 01, v2i ~3 w funkcji aktualnych wartosci zmiennych rézniczkowych v
oraz s przy kazdym szacowaniu prawych stron réwnan (3.1) i (3.2). Innymi
stowy, dokonuje sie analizy ruchu wzdtuz trajektorii (nie krepowanego progra-
mem ruchu 1) oraz syntezy uogdlnionego potozenia samolotu w funkcji stanu
ruchu wzdtuz toru lotu. Otrzymywane sg przebiegi v(t) i s(t), a na tej posta-
wie z réwnan (3.3) -f (3.5) otrzymywane sg programowe zmiany af(t), /2(£)>
Vi(O) ~2(0 i ~(t). W pracy [4] przytacza sie zaleznosci dla jednoznacznego
wyznaczania klasycznych katéw samolotowych < 8 i ip w funkcji a, /3, ipi,
V2 i W3

Réwnania ruchu programowego Il otrzymuje sie zastepujgc réwnania (3.1)
i (3.2) ograniczeniami (2.3) naktadanymi na ruch wzdtuz trajektorii. Otrzy-
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muje sie wowczas uktad szesciu réwnan algebraicznych wzgledem t, a, (3, ipi,

i Va Rozwigzujgc te rownania w funkcji czasu t, otrzymuje sie charak-
terystyki ruchu programowego a(z), /?(*), V(t), ip2(t) i 03(0 - dokonywana
jest synteza w petni zdotermonowanego ruchu samolotu. Przebiegi s(t) i v(t)
otrzymywane sg bezposrednio z warunkéw (2.3).

4. Synteza sterowania programowego

Zmiany wychylen steréw 6 = [67, £, f>v] wymagane dla realizacji zaréwno
programu ruchu I, jak i programu ruchu Il wyznaczane sg z réwnania:

S(t) = Nf1(jft + - NO) = 6(v,a,f3,P,Q,R,P,Q,R) (4.1)
gdzie:
jX 0 Xz bcn 0 Ki °
J= 0 Jy 0 Ni = EpSvZ 0 1 0
Jxz O =h ucnl 0
0 -R q bcio
n = R 0 -P No = }pSVZ N0
.~9q P 0 bgio
N — [P,Q,R]T sa sktadowymi predkosci katowej samolotu w centralnym

uktadzie wiasnym, Jjest macierzg momentéw bezwiadnosci w tym ukiadzie, b
jest rozpietoscig ptata, caoznacza $rednig cieciwe aerodynamiczng, natomiast
wspotczynniki momentéw aerodynamicznych modeluje sie jako:

¢, = d0(a,/3, P,R) + cn(a, p, P, R)6L+ c%(a, (3 P, R)6V
Om = cm0(a, fi,Q) + Gnl(a,/3,Q)6H (4.2)
¢, = cn(a,f3,P,R) + c™(a,f3,P,R)6L + cnl{a,f3,P,R)fiv

a (=) oznacza efekty wtorne wychylen lotek i steru Kierunku.

Jak demonstruje sie w pracy [1], mozliwe jest wyznaczenie P (t), Q(t)
i R{t) w zaleznosci od a(t), 0(t), ih(t), i fe(t) oraz af(t), /?(/),
VI(*)> ~2(0 i (*)= Pierwszag grupe tych charakterystyk otrzymuje sie jako
rozwigzanie réwnan ruchu programowego, ich pochodne najwygodniej jest wy-
znacza¢ numerycznie. Podobnie, P(t), Q(t) i R(t) najprosciej wyznaczy¢ nu-
merycznie na podstawie wczesniej okreslonych przebiegow P(t), Q(t) i R(t).
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Dysponujac tak okreslonymi charakterystykami ruclui programowego, przebieg
sterowania programowego otrzymuje sie z réwnania (4.1) jako S(t).

Gdy realizowany jest program ruchu Il (naktadane sg wiezy na ruch wzdtuz
trajektorii), sterowanie programowe ciggiem silnika wyznaczane jest z réwna-
nia (3.1), przeksztatconego do postaci:

T(t) — cos-1 acos-1 3(mi)+ -pSvxx + mgsin”~2) =
2 (4-3)
= T(v,v,a,p,ip2?

Wymagane w tej zaleznosci charakterystyki programowe v(t), a(t), (3(t) i
ik (t) otrzymywane sg z rozwigzahn réwnan ruchu programowego, natomiast
v(t) najlepiej otrzymywac jest numerycznie na podstawie przebiegu v(t).

5. Przyktad: beczka sterowana

Do obliczen wykorzystano dane samolotu TS-11 "Iskra” zebrane w pracy
[5]. Dla uzaleznienia wspétczynnikéw momentéw aerodynamicznych od
mozliwie duzych warto$ci P, Q i R zgodnie z réwnaniem (4.6) korzy-
stano z "metody pasowej” liczenia sit aerodynamicznych. Ze wzgledu na
przyblizony charakter stosowanego modelu aerodynamicznego, prezentowane
wyniki nalezy traktowaé jako jakosSciowe.

Rozwazono dwa warianty manewru, o roznych katach katach pochylenia
toru lotu: 0° (beczka pozioma) i 60° (beczka na wznoszeniu). Zaktadane tra-
jektorie przedstawione sg na rys.3a. Na rys.3b pokazane sg natomiast zgdane
zmiany kata ipi, ktéry jest w przyblizeniu réwny katowi przechylenia samolotu
4= Manewry rozpoczynaty sie od poziomego lotu ustalonego z predkosciami
odpowiednio 120 i 180 m/s. Ciag silnika przyjmowano jako staty, réwny
wartosci w locie poczgtkowym (wynosit on odpowiednio 2300 i 4500 N). Nie
nakladano tym samym ograniczen (2.3) na ruch wzdtuz trajektorii - program
ruchu byt rodzaju I.

Przebiegi wybranych parametréw stanu symulowanego ruchu programo-
wego oraz wymaganych wychylen steréw ilustruje rys.4. Charakterystyczne
jest wymuszenie lotu niesymetrycznego (/3 / 0). W potozeniu nozowym, dla
tpi = g>bliskim 90° lub 270°, sitg rownowazgcg ciezar samolotu jest bowiem
aerodynamiczna sita boczna, zalezna gtéwnie od kata (3. Sterowanie samolo-
tem wymaga reagowania wszystkimi sterami. Wychylenia ¥L odpowiedzialne
sg za realizacje zadanych zmian kata ipi, a skorelowane wychylenia Ch i
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b)

Rys. 3. Model symulowanej beczki sterowanej

dopasowuja wymagang konfiguracje platowca tak, by caty czas w locie z obro-
tem wokot osi podtuznej sity aerodynamiczne rownowazyty ciezar samolotu.

6. Uwagi koricowe

Program ruchu samolotu budowany jest obligatoryjnie za pomocg wiezow
trajektorii lotu (2.1) i ograniczehn (2.2) na zmiany konfiguracji ptatowca
wzgledem tej trajektorii. Dodatkowo nakladane mogg by¢ warunki (2.3) na
ruch wzdtuz trajektorii. Program taki, skladajacy sie z trzech (program 1)
lub czterech warunkéw (program I1), odpowiada "celowi” sterowania przy wy-
konywaniu zamierzonych manewrdéw. Podkreslany jest szczegdlny charakter
realizacji wiez6w trajektorii lotu - za pomocg stycznych reakcji sterowania,
w poréwnaniu z ortogonalng realizacjg wiezéw (2.2) i (2.3). Powoduje to, ze
na samolot nakladane sg dodatkowe ograniczenia na jego potozenia katowe
- wiezy toru lotu sg "podwdjne”. Program ruchu Il jest wiec programem
zupetnym pomimo, ze liczba wiezéw programowych jest mniejsza od liczby
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s [km]

Rys. 4. Numeryczna symulacja beczki sterowanej
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stopni swobody ukfadu. Nie mozna wiec dodac¢ zadnych dodatkowych warun-
kow w programie 11, a jedynym warunkiem, ktéry mozna doda¢ do programu
| jest ograniczenie (2.3) na ruch wzdtuz trajektorii.

Wywdd powyzszy wyjasnia obserwacje ze samolot, uklad o szeSciu stop-
niach swobody, moze by¢ jednoznacznie sterowany za pomocag tylko czte-
rech kanatéw sterowania. Jest to mozliwe dzieki istnieniu sil aerodynamicz-
nych. Sily te, zalezne od konfiguracji ptatowca. wzgledem toru lotu (wektora
predkosci liniowej), pozwalajg na zbilansowanie przyspieszern na kierunkach
prostopadtych do toru lotu bez bezposredniego udziatu sit sterujgcych. Stero-
wanie w ruchu po trajektorii ukierunkowane jest na odpowiednie dopasowy-
wanie tej konfiguracji. Taki spos6b sterowania nie jest mozliwy w wypadku
statkéw kosmicznych z oczywistego faktu braku atmosfery i oddziatywan aero-
dynamicznych. Sterowanie obiektem w przestrzeni kosmicznej odbywaé¢ musi
sie za pomocg szesciu kanaléw sterowania, a program zupeiny jego ruchu sta-
nowi¢ bedzie sze$¢ ograniczen.

Uzyskiwane przebiegi zmiennych stanu ruchu samolotu w ruchu progra-
mowym i parametréow sterowania programowego mogg mie¢ duze znaczenie
poznawcze przy studiowaniu charakterystyk i realizowalnosci poszczegoélnych
manewréw. Moga tez stanowi¢ wytyczne do budowy praw sterowania ”do
przodu” (w ukfadzie otwartym) przy wykonywaniu tych manewrow. W lo-
cie rzeczywistym sterowanie takie powinno by¢é uzupetnione o sterowanie w
uktadzie zamknietym (sprzezenie zwrotne) celem niwelowania odchodzenia od
wiezow.
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Remarks oil Realization of Aircraft Program Motion along a Specified
Trajectory

Summary

The program of aircraft motion is composed of a specified trajectory (two program
constraints), of a requirement imposed on the airframe angular configuration with
respect to the trajectory, and of a condition imposed on the aircraft motion along the
trajectory. The aircraft is controlled by changes in the deflections of control surfaces
and the thrust value. The attention is focused on a specific way of realization of the
trajectory constraints - by means of tangent control reactions, which yields additional
conditions imposed on the airframe angular orientation (the trajectory constraints
are "doubled”), and verifies the classical definition of partly specified program of
motion for a controlled system. The equations for the program motion simulation
and the relations for the synthesis of program control are reported, and some aspects
of effective numerical investigations of the problems are discussed. An example of
numerical simulation of a slaw roll of the aircraft TS-11 "Iskra” is included.
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Jan B taszczyk
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Przedstawiono uogo6lniony belkowo-brylowy model samolotu wyposa-
zonego w zdwojone usterzenie pionowe. Rozpatrzono ukiad o niesy-
metrycznej budowie masowej i sztywnos'ciowej. Podano réwnania ru-
chu odksztalcalnych zespotéw i sprzegajace je warunki dynamiczne, ki-
nematyczne oraz brzegowe. Otrzymano globalny zestaw réwnan do
badania podluzno-bocznych drgan wilasnych samolotu o przyjetym uk-
tadzie aerodynamiczno-konstrukcyjnym. Analizie numerycznej poddano
wspobitczesny samolot naddzwiekowy. Wyznaczono dziesie¢ pierwszych
czestosci widma oraz poddano je identyfikacji.

1. Wykaz wazniejszych oznaczen

Ixp, typ, Izp - masowe momenty bezwiadnosci przedniej sztywnej bryty ka-
dtuba wzgledem osi 0x, 0% i Oz, [kgmZ];

IxtJytJdzt - jak wyzej, lecz dla tylnej sztywnej bryly kadtuba, [kgmZ2];

Ixypi Ixzpi lyzp ~ masowe dewiacyjne momenty bezwitadnosci przedniej bryty
kadtuba, [kgm2];

ixytaxztayze ~ jw., lecz dla tylnej bryty kadtuba, [kgm2];

Izhilzs — masowy moment bezwiladnosci usterzenia wysokosci oraz ptata
wzgledem osi Oz, [kgm2];

Ipijti ~ odpowiednie odlegtosci z indeksem i-tym dotyczace przedniej oraz
tylnej sztywnej bryly kadtuba pokazane na rys. 2-r4, [m];

mp,mt - masa przedniej i tylnej sztywnej bryty kadtuba, [kg];

3 — Mechanika w lotnictwie
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m.h,ms,mv - masa usterzenia poziomego, skrzydet i pionowego usterzenia
zdwojonego, [kg];

Mkpo, Mkpi i Mkpbo, Mkpbi - momenty zginajace dziatajace w skrajnych prze-
krojach nosowej czesci kadtuba w plaszczyznie symetrii  Oxz i ptasz-
czyznie bocznej Oxy (indeks 0 oznacza przekrdj poczatkowy tj.
przy sztywnej bryle kadtuba, indeks 1 - swobodny koniec tej czeSci
kadtuba), [Nm];

Mkso,Mks\ i Mksbo, Mksb\ - jw. lecz dotycza Srodkowej odksztatcalnej czesci
kadtuba tgczgcej bryty sztywne samolotu, [Nm];

Msio, Msi\ i Msp0, Msn - momenty zginajace dziatajgce w skrajnych przekro-
jach lewego oraz prawego skrzydta (indeks 0 oznacza swobodny koniec
skrzydta, 1- przekréj mocowania do bryly kadtuba), [Nm];

MhIO,M hn i Mhpo, Mhp\ - jw. lecz dotyczy potdéwek usterzenia wysoko-
sci, [Nm];

Mu/o, Mvi\i Mvpo, Mw\- jw. lecz dotyczy zdwojonego usterzenia pionowego:
lewego (patrzac w kierunku lotu) i prawego, [Nmj;

Nkpbo, Nf,pbi i Nksbo, Nksbi ~ momenty skrecajgce dziatajace w przekrojach
skrajnych odksztalcalnych zespotéw kadiuba (cz. nosowej i Srodko-
wej), [Nm;

Ngio, Nsii i Nspo, iVspl - momenty skrecajace w skrajnych przekrojach lewego
i prawego skrzydta, [Nm];

Nhio, Nhii i Nhpo,Nhpi - jw. lecz dotyczy lewej i prawej czesci zdwojonego
usterzenia pionowego, [Nm];

QqO, Qkpi i Qkpbo) Qkpbi ~ sity poprzeczne dziatajace w skrajnych przekrojach
nosowej czesci kadtuba odpowiednio w plaszczyznie symetrii Oxz oraz
w ptaszczyznie (bocznej) - indeks O dotyczy przekroju poczatkowego tj.
przy sztywnej bryle kadtuba, 1 - przekroju koncowego, [N];

QksO,Qksi i QksbOiQksbi ~ jw. lecz dotyczy Srodkowej odksztatcalnej czesci
kadtuba, [N];

Qsio, Qsil i QspOiQspi ~ sity poprzeczne dziatajace w skrajnych przekrojach
skrzydta lewego oraz prawego, [N];

Qhio,Qhii i QhP,QhRA - jw. lecz dotyczy usterzenia wysokosci, [N];
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Qvlo,Qvii i QvpO,Qvpi ~ jw. lecz dotyczy lewego i prawego (patrzac w Kie-
runku lotu) usterzenia pionowego, [N];

rpi rt ~ promienie réwne potowie Srednicy zastepczej przedniej oraz tylnej
bryty kadtuba, [m];

ws, WK, Wh, wv - przemieszczenie w odpowiednim przekroju skrzydta, kadtuba,
usterzenia wysokosci i kierunku, [m];

P - kat skrecenia w okreslonym przekroju odksztatcalnego zespotu samo-
lotu, [rad];

x - kat skosu osi sztywnosci skrzydta lub usterzenia w stopniach, [1°];

ii> - kat ugiecia w okre$lonym przekroju odksztatcalnego zespotu samo-
lotu, [rad];

0 - kat obrotu przedniej lub tylnej bryly kadtuba w ptaszczyznie Oxz
(rys.2), [rad];

$ - kat skrecenia sztywnej bryty kadtuba w ptaszczyznie Oyz (rys.3a i
4a), [rad];

1?7 - kat odchylenia sztywnej bryly kadtuba w ptaszczyznie Oxy (rys.3b i
4b), [rad];

2. Wstep, sformutowanie problemu

W dotychczasowych pracach (np. [6,7,10] i in.) zaproponowano dys-
kretne dynamiczne modele badz rozpatrzono drgania wiasne samolotéw
stosujgc metode rekurencyjnego sktadania réwnan elementéw w uktad glo-
balny wykorzystujac metode elementéw skoriczonych [4,11,14] i wielostopniowg
synteze struktury [9]. Wpiyw symetrycznej oraz niesymetrycznej zmiany geo-
metrii skrzydet na drgania wiasne samolotu analizowano w [13,15]. W pracach
innych autoréw,do analizy drgan samolotu proponowano metode agregacji (np.



36 J.Blaszczyk

[12]), bgadZz aproksymowano rzeczywista strukture szeregiem mas skupionych
potgczonych niewazkimi wiezami sprezystymi [5].

W cytowanych pracach rozpatrywano samoloty o symetrycznej budowie
i z regulty w konwencjonalnych ukitadach aerodynamiczno-konstrukcyjnych.
Czyniono zatozenie,ze wszystkie zespoty ptatowca, tego samego przeznacze-
nia (skrzydta, potdwki usterzen) sg identyczne co do geometrii oraz rozktadow
masy i sztywnosci.

Rys. 1. Przyjete ukiady wspétrzednych samolotu

W niniejszej pracy proponuje sie dyskretny dynamiczny model na bazie
wspdtczesnego samolotu mysliwskiego, o statej geometrii ptata, ze zdwojonym
usterzeniem pionowym. Poczynione wczesniej uwagi, odnosnie aproksymacji
uktadu sztyw'nymi i odksztatcalnymi zespotami sg aktualne i w tym modelu.
Rozpatrzono samolot o niesymetrycznej budowie tj. przyjeto, ze ukiad nie
ma pionowej, podtuznej plaszczyzny symetrii Oxz (rys.l) zardwno masowej
jak i sprezystej. Przyjmuje sie, ze odksztatcalne zespoty moga charakteryzo-
wac sie rozkladami mas i sztywnosci znacznie roznigcymi sie (prawe i lewe
skrzydto, prawa i lewa potéwka usterzenia wysokosci oraz obydwa usterzenia
pionowe) miedzy soba. Niesymetria ta moze wynika¢ z nieciggtosci struktury
(przestrzeliny, zniszczenie fragmentu konstrukcji ptatowca itp.) badz np. z
niesymetrycznego zrzutu podwieszen zewnetrznych lub niewtasciwego "wypra-
cowania” paliwa itp. W rozpatrywanym modelu przyjeto réwniez mozliwos¢
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bocznego przemieszczenia sie Srodka masy przedniej bryty kadtuba co w prak-
tyce wystepuje dowolnie czesto.

W wyniku braku ptaszczyzny symetrii, w rozpatrywanym modelu ma miej-
sce sprzeganie podtuznego i bocznego ruchu samolotu. Dla przyjetego samo-
lotu o niesymetrycznej budowie zatozono,ze: skrzydia, potéwki usterzenia wy-
sokosci i obydwie czesci zdwojonego usterzenia Kierunku wykonujg drgania
skretne oraz gietne:

pi = Vpii.Vpiity wpi = WpiiVpiit)
(2.1)
<Hi = <Plifyii,t) wu = wu(yu,t) i=1,2,3
gdzie p i |- odpowiednio prawa oraz lewa cze$¢ (potéwka) i-tego zespotu

patrzac w kierunku lotu.
Odksztatcalne czesci kadtuba, srodkowa i nosowa wykonujg drgania skretne
oraz gietne w dwoch ptaszczyznach Oxz i Oxy (rys.l):

pki —  Ki(%ki 77) AKI — Mk (7Ki 27
(2.2)

~kbi —Wkbi~Eki 1 ty zZ=1,2

Poczyniono réwniez zatozenie,ze takie zespoly jak skrzydia i usterzenia sg
idealnie sztywne w swoich ptaszczyznach.

W dalszej czesci pracy podano réwnania odksztatcalnych zespotow, spre-
cyzowano dynamiczne i kinematyczne warunki sprzegajgce te réwnania oraz
wyznaczono warunki na swobodnych brzegach. W konsekwencji otrzymano
globalny uktad réwnan umozliwiajacy analize problemu drgann wiasnych roz-
patrywanego uktadu samolotu.

3. Ro6wnania odksztatcalnych zespotéw

Réwnania dynamicznej réwnowagi odksztatcalnych zespotéw samolotu
wykonujgcych ruchy (2.1) i (2.2), zostaly wyprowadzone w [6,9]. Dla skrzydet
i usterzeh wykonujacych sprzezone drgania gietno-skretne zwigzki te mozna
zapisa¢ w macierzowej postaci:
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gdzie gzij i gzi0 sg wektorami stanu w j-tym oraz poczatkowym przekroju i-
tego zespotu. Macierz Yz,j o wymiarze 6 x 6 wyznaczana jest z rekurencyjnej
zaleznosci [6].

Réwnania (3.1) sg ogdlnymi i dla zespotdw wykonujacych izolowane ruchy
skretne oraz gietne, tj. dla obydwu czesci kadtuba, przyjmuja inng posta¢. Dla
gietnych drgan kadtuba w ptaszczyznie Oxy (rys.l), rOdwnania (3.1) zapiszemy
w formie:

Okij — XkijQkio | jrif3*- (3.2)

oraz drgan skretnych:

gkij = Zkijgkio | =1 1,23 " (3-3)

gdzie wektory gk i gk majg sktadowe jak wektory gz okreslone wzorem
(3.1), a macierze Xkij i Zkij sa odpowiednio wymiaru 4 X4 i 2x2. Nalezy
pamietaé,ze kadtub podlega drganiom gietnym réwnez w ptaszczyznie bocz-
nej, stad w dalszych wywodach trzeba uwzgledni¢ dodatkowo podobny uktad
réwnan do (3.2).

W dalszej czesci pracy podane zostang w ostatecznej formie, dta skoriczonej
liczby elementéw j = nk rownania dynamicznej rownowagi skrzydet: prawego
(dla k —1) ilewego (k = 2), potéwek usterzenia wysokosci: prawej (k = 3)
i lewej (k = 4), usterzen Kierunku: prawego (k = 5) i lewego (k = 6) oraz
odksztatcalnych czesci kadtuba: Srodkowej (k —7) i nosowej (k = 8).

Zgodnie z tym, wykorzystujac zwiazki (3.1), rdwnania dynamicznej réw-
nowagi skrzydet i usterzen mozna zapisa¢ w postaci:

i\ = Yziiffzio i = -5 (3-4)

w ktorych wektory gzil i gzi0 maja sktadowe:
9zil = [~zil; Ipzil >tyzi\iQzil iM ZH, N zn\ (3 5)

9zi0 — iftziOi ~pziOi QziOi ~ziO i -~ 2:io]

bedace uogoélnionymi bezwymiarowymi przemieszczeniami i sitami prawego i
lewego skrzydta, prawej i lewej potdwki usterzenia wysokosci oraz prawego i le-
wego usterzenia Kierunku w przekrojach mocowania do sztywnych bryt kadtuba
(gzii) oraz na swobodnych koncach (<20) tych zespotéw. Bezwymiarowe prze-
mieszczenia i sity zdefiniowano nastepujaco:
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i (3.6)

gdzie: /%- - jest ditugoscig i-tego zespotu samolotu; EJOd, GJood ~ sztywnos¢
zginania i sztywnos¢ skrecania przyjete jako wielkosci odniesieniowe.

Réwnania dynamicznej réwnowagi srodkowej i nosowej czesci kadtuba
wykonujacych ruchy (2.2), otrzymujemy w podobny sposéb. Wykorzystujac
(3.2), oraz podziat zespotéw na skonczong liczbe elementéw, otrzymujemy dla
podtuznych drgan gietnych (ptaszczyzna 0xz):

9kil — kil SKiO (3.7)
i gietnych drgan bocznych (ptaszczyzna Oxy):
QX = A Koi\HKDIO (3.8)
oraz dla drgan skretnych:
9kii = ~kii9kio (3.9)

w ktdérych wektory gk i gk maja skladowe:

(3.10)

Wystepujace we wzorach (3.10) parametry bezwymiarowe zostaty zdefinio-
wane podobnie jak dla skrzydet i usterzen - wzorami (3.6).

Zaleznosci (3.4) dotyczace drgan skrzydet i usterzen, (3.7), (3.8) i (3.9) -
gietnych i skretnych drgan kadituba, sg rownaniami dynamicznej réwnowagi
tych zespotoéw i stanowiag punkt wyjsciowy do otrzymania globalnego uktadu
réownan obejmujgcego caty samolot.

4. Rownania ruchu sztywnych bryt kadtuba

Jak wspomniano wczesniej cztony kadtuba w obszarze mocowania skrzydet
oraz usterzen traktuje sie jako sztywne bryly. Rozpatrzono ich ptaski ruch
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@)

Rys. 2. Sity i momenty dziatajagce na przednia (a) i tylna bryte (b) samolotu w
ptaszczyznie 0Oxz
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w plaszczyznie symetrii  Oxz i bocznej Oxy oraz obrotowy wokdt osi  0x
przechodzgcej przez ich $rodki mas. Oddziatywanie odksztatcalnych zespotow
na te bryly przyjeto przez wprowadzenie odpowiednich sit i momentéow. Na
przednig bryte kadtuba o masie mp oddziatywujg skrzydta oraz nosowa i
srodkowa czes$¢ kadtuba; odpowiednie sity pokazano na rys.2 (w ptaszczyznie
0xz) i rys.3 - w ptaszczyznach Oxy i Oyz. Na tylng bryte kadtuba o ma-
sie mt dziatajg sity od potdwek usterzenia poziomego i usterzenia pionowego
(rys.2b i 4).

Réwnania ruchu bryt sztywnych kadtuba podano przy zatozeniu matych
drgan oraz wykorzystaniu zasady pedu i kretu w ukiadzie wsp6étrzednych
zwigzanych z ciatem. Zatem dla przedniej bryly kadtuba otrzymujemy (por.
rys.2a i 3):

mpzp(t) = QkPo(t) - Qksi{t) ~ Qsii(t) ~ QsPRi(t)

(mp+ ms)yp{t) + ms[(Isx - Ipi)&p(t) + IB$P(H)\ = QkPoo(t) - Qksb\(t)

lypQ p{t) — Ixyp$p(t) — lyzp~p(t) — ~1IplQkslI{t) — Mfcsl (0 +
+ Gp2 - Ipl)[Qspl(t) + QslI(t)] + (lpi ~ Ip4)Qkpo(,t) + MkpO(t) +
~ N spl(t) - Ns,i(t) 4.1)

-Cp™p(0 ~ 1xzpsp{t) ~ lyzp@p(t) ~ <™l - hx)yp(i) —

= Mksbl(t) + IplQksblI(,t) + Mksbi(0 — M kpbo(t)

p$p(t) —~xZp~p(0 —ixyp@p(t) + Ms"p32/p(0 —-M spx{t) +
+Msii(t) + (rp+ yRe)Qsi\{t) ~ (rP~ y\W)Qsp\{t) + IFQkpbo(t) +
-~ fcpeo (0 Ip&Qksb\{t") -"A:s6l(0

gdzie:

Ixp ~ Ixp "I"m sip3 lzp = Izp + l1zs + msIpl ~ #sx)

typ — typ + mslp'3 Ixzp ~ Ixzp * rris(lpi — IX)Ip3
ms = msi + ms2

w ktérych msl i ms2 oznaczajg mase prawego i lewego skrzydta. Wystepujace
w rownaniach (4.1) wielkosci M* i N* sg odpowiednio wypadkowymi mo-
mentami zginajacymi i skrecajacymi dziatajacymi w ptaszczyznach mocowania
skrzydet do bryly kadituba, a okreslajg je zwiazki:
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M* x - Mspi cos xs - Nspl sin x« M*n = Msn cos xs - Nsn sinxs
(4.2)
Nspi = Nspi cos + Mspl sin Xs N*n = NM cos Xs + M3 sinxs

w ktorych Xs jest katem skosu osi sztywnosci skrzydta.
Podobnie zapiszemy réwnania dla tylnej bryty kadtuba (por. rys.2b i 4):

(“m< "1 Ayt 2(") — Qfcso(0  Q/ipl(0 QA/I(0

(m, + mhyt{t) + m2[(/n - 1I)™M(E) + hz${H)\ =

— Qfcs60(0 “ Q vpli.ty

+ [(mvZ<( (T NV2)Iw&t(t)\Ivx  hi) —
= (hl —U2)[Qhp\{i) + QhII(t)] —hIQkso(t)+ MksC)(t) +

-Aw i(0-~fecpi(0 (4.3)

IZt&tit) ~ Ixzt$t(t) + rrihilti —Ihx)yt(t) — h\Qksbo{t) +
—Mksbo(t) + [QVII{t) + Qupl®)](It4 —h1) —N*[i(t) —N;pl{t)

Ixt$t(t) — lizt~tit) + mhhzytit) = hsQksbo(.t) +
+f([Q/i;i(0 — <3/ipi(0] ~ h§[Qvii{t) + Qupi(0] + M hii(t) +
-M*hpl(t) - M;;i(0 - M*pl(t) + Nksbo(t)

gdzie:

~xt = Ixt "' mhh3 " Tftylyy
Iyl — Iyt *r fron hats Fmov (vx hi)Avx
Izt — Azt “F 1zh "t" ~ h(}hx hot)

= i1xzt "' mh(hx hl)h3
™h = m/j! + m/j2 = rvl + m,2

w ktérych m/ji i m”2 oraz mv\i mw2 sg masami potéwek usterzenia wyso-
kosci oraz pojedynczych usterzeh pionowych.

Podobnie jak dla przedniej bryty kadtuba, symbole M=* i N* okres$lajg
zwiazki pomiedzy momentami zginajacymi i skrecajacymi wystepujacymi w
ptaszczyznach potaczen z brytg kadtuba. Dla tylnej bryly kadtuba, do ktérej
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mocowane sg poldwki usterzenia poziomego i zdwojone usterzenie pionowe,
zwigzki te majg postacd:

M Ipl = Mhpi cos Xh - Nh.li sin Xh M£n = Mhii cos \h ~ Nhn sin Xh
M*pi = Mvpi cos Xv + Nvpi sin Xv M*n = Mvn cos Xv + Nvn sin Xv
(4.4)
NhPi = Nhpi cos Xh + Mhpi sin Xh N£n = Nhn cos Xh + Mhn sin Xh
N*pl = Nwpi cos Xv ~ Mypi sin Xv N*n = Nvn cos Xv ~ Mvn sin Xv

gdzie Xh i Xv sg katami skosu osi sztywnosci usterzenia poziomego oraz
pionowego.

5.  Zwiazki kinematyczne i warunki brzegowe

Do réwnan ruchu sztywnych bryt (4.1), (4.3) nalezy jeszcze dodac¢ zwiazki
wystepujace w przekrojach potgczen zespotdéw odksztatcalnych i sztywnych.
Sg to warunki zgodnos$ci przemieszczen przedniej bryly kadtuba. Zwiazki te

zapiszemy w postaci (por. rys.2ai rys.3):

ZpO — ~ksl Ipl'&ksl "f* Upc*"pO — ~kpO “I (JpA ~pl)0OpO “r VpcrpO
= IVspi + (/p2 — Ipl~*tpspl " i.rP ~ Vpc)*Pspl ~

= Wsll + (Ip2 ~ Ipl)p*Il + (rP + VpcWsll

VpO = Wksb\ 4" Ipl*pO IpC~pl) — WkpbO "' U] ! — ~p4)~p0  ~p5#p0
(5.1)

0pO = —Vifesl — ~ VfgpO —  spl ~ V's/I

#p0 — tpkpbo = (pksbl = ~'~spl = Vail

VpO — iftksbl — iftkpbO

gdzie ip*i <* sg katami obrotu sztywnej bryty kadtuba. Wyrazi¢ je mozna
przez katy ugiecia i skrecenia skrzydet w ich koricowych przekrojach prosto-
padtych do osi sztywnosci tych zespotow.

Wielko$ci te mozna przedstawi¢ w postaci zwigzkoéw:
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Vvspi = Vspi cos X* + tpspl Sin Xs vsii = VSs/i cosx a+ <Psli SIN XS
(5.2)
Vspl = <fispl cos XS - Ipspl Sin Xa <psll = ¥/l cos Xs - $sl1l sin Xa

Podobnie mozna przedstawi¢ zwigzki, taczace przemieszczenia i obroty,w
przekrojach potgczen sztywnej czesci kadtuba z zespotem usterzen. Majag one
postac:

Zto = IVksO + h\@IO — whpl + {hl — It2)@hpl ~ rt$t0 =

= WM + (hl —It2)enll + r$to

Vt — ~ksbO hI"PksbO  hs*PksbO = ~vil "t' (hi h 1) ffivll h&~yli =
= Wypl + (It4 ~ h1~tpl + h&~*Ipl
(5.3)
@t0 = (phpl = VhIl = ~ 4%ks0
*t0 = ‘'mpksbO — —'tphpl ~ 4>hll = —Vuil — ~~vpl
*t0 ~ ~vlil ~ksbO

gdzie ip* i (f*, podobnie jak dla przedniej bryty kadtuba, sg katami obrotu
bryty tylnej. Dla potéwek usterzenia wysokosci mozna je przedstawi¢ analo-
gicznymi réwnaniami do (5.2), dotyczacymi prawego i lewego skrzydia. Dia
obydwu czesci usterzenia pionowego katy te mozna przedstawi¢ w formie:

i'vpi - i>vpi COS Xv ~ <fvpi SiN Xv Vvii = AvIl COS Xv - <Pvii SiN Xv
(5.4)
PP\ = <Pvpi COS Xv + i>wVi Sin Xv pvn = <Pvli COS + ipvlisinxv

Do zwigzkéw (5.2) i (5.4) bedacych kinematycznymi warunkami sprze-
gajacymi rédwnania odksztatcalnych zespotéw (3.4), (3.7) - (3.9) nalezy doda¢
jednorodne warunki na swobodnych koncach skrzydet:

Qspo = M o = Nspo =0 Qsio = Msio = Nsio = 0 (5-5)
potéwek usterzenia poziomego i zdwojonego usterzenia pionowego:

Q hpo — Mhpo — Nhpo = 0 Qmo —Mmo = Nmo = 0
(5.6)

Q vpO — ~lypO — N Vvpo — 0 Q VIO —~vIO —N —0

oraz dla nosowej czesci kadtuba:

Q kpO — MkpO — QkpbO — M kpbO = ~kpbOo = 0 (5.7)
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6. Globalny ukiad réwnan; réwnanie czestosci i posta¢ drgan
wiasnych

Dla otrzymania globalnego uktadu réwnan i zbudowania macierzy cha-
rakterystycznej badanego ukfadu samolotu, nalezy zwigzki (4.1) i (4.3) -
bedace dynamicznymi warunkami sprzegajgcymi rownania odksztatcalnych ze-
spotéw - przedstawi¢ w postaci bezwymiarowej. Podobnie nalezy uczynic¢ ze
zwigzkami kinematycznymi (5.1) i (5.3) oraz warunkami na swobodnych kon-
cach (5.5) -i- (5.7).

Bezwymiarowg posta¢ tych zwigzkéw otrzymuje sie wprowadzajac odpo-
wiednie parametry odniesieniowe,podobnie jak to uczyniono z przemieszcze-
niami i sitami dla skrzydet i usterzen - wzory (3.6).

Otrzymane w bezwymiarowej postaci dynamiczne i kinematyczne warunki
sprzegajgce rownania odksztatcalnych zespotéw (3.4) - dla skrzydet i usterzen,
oraz (3.7) -+ (3.9) - dla kadtuba, wraz z jednorodnymi na swobodnych koncach
(5.5) 4- (5.7), stanowig kompletny uktad zaleznosci do analizy drgan wlasnych
samolotu.

W celu wyznaczenia réwnania czestosci rozpatrywanego problemu prze-
prowadzono eliminacje stopni swobody zespotéw samolotu w odpowiednio do-
brany sposéb. Przadkujac zaleznosci (4.1), (4.3) zapisane w bezwymiarowej
postaci, wprowadzono zwigzki:

bp — —I1i WKpbOi e==>N kpb0? Qspli ===? N i, Qsil 55N ,n]

(6.1)

bt — [MArsO? e=«? M ksOi ‘“*ksbQ') ===? NksbOi Qhll i «e?h[I™ Q vIh ees?AvII\

za pomocg ktorych zdefiniowano wektory gpi gt uog6lnionych bezwymiaro-
wych sit w koricowym przekroju srodkowej czesci kadtuba oraz w przekrojach
mocowania prawej potéwki usterzenia wysokosci i prawej czesci usterzenia kie-
runku do tylnej bryly samolotu w postaci macierzowych zaleznosci:

Zp — [Qksl 5M ksl: Q ksbl 32ksb 1 >-"A:s6l]
(6.2)

Qt — [Qh.pI5Mhp\, Nfrpl1Q vpl!

Nastepnie w rownaniach odksztatcalnych zespotéw uwzgledniono warunki
kinematyczne (5.1) i (5.3) oraz jednorodne na swobodnych kohcach skrzydet i
usterzen (5.5) -i- (5.7). Dalej wykorzystano zaleznosci (6.2) i wykonano szereg
prostych przeksztatcen. W konsekwencji otrzymano koricowy ukiad rownan
algebraicznych w macierzowej postaci:

Cp=0 (6.3)
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gdzie sktadowymi wektora p sa uogélnione przemieszczenia swobodnych ko-
ncow zespotow odksztatcalnych, przemieszczen i sit dziatajacych w skrajnych
przekrojach Srodkowej czeéci kadtuba w dwu plaszczyznach, przemieszczen i
sit w poczatkowym przekroju nosowej czesci kadtuba (w dwu ptaszczyznach)
oraz sit w przekrojach mocowania skrzydet, prawych czesci usterzen poziomego
i pionowego do sztywnych bryt kadtuba.

Macierz C53X53 zawiera elementy ktorych wyrazami sg sktadowe macierzy
skrzydet i usterzen VKkii (i = 1,2,...,6), srodkowej i nosowej czesci kadtuba dla
drgan skretnych (i = 1,2) oraz gietnych w ptaszczyznach prostopadtych
Xhi i XfcHi (i = 1,2).

Poszukiwane réwnanie czestosci drgan otrzymuje sie z warunku znikania
wyznacznika charakterystycznego uktadu (6.3):

A =detC=0 (6-4)

Po wyznaczeniu czestosci drgan z formuly (6.4), postacie drgan samolotu
okresla sie z uktadu (6.3). Moze by¢ tu zastosowana metodyka wykorzysty-
wana w poprzednich pracach (np. [7]), badZ przedstawiona w innych pracach
(np. [8,16,17]).

7. Analiza numeryczna

Wykorzystujgc wyprowadzone wczesniej zaleznosci matematyczne, opraco-
wano algorytm obliczen i zredagowano w jezyku FORTRAN program nume-
ryczny na mikrokomputer klasy IBM PC. Program ten umozliwia obliczanie
czestosci i postaci drgan wiasnych samolotu w dowolnej jego konfiguracji maso-
wej i sztywnos$ciowej, wlgcznie z niesymetrig uktadu wynikajgca z awaryjnych
przypadkéw lotu. Program testowano na przykiadach hipotetycznych kon-
strukcji z pracy [7], charakteryzujgcych sie statymi rozkladami parametréw
masowych i sztywnosciowych zespotéw samolotu.

Do obliczen, skrzydta i nosowg czes¢ kadtuba dzielono na n\ elementow
a potdwki usterzenia wysokosci, obydwa usterzenia kierunku i srodkowa czes¢
kadtuba na 712 elementéw. Przy czym zachodzita relacja nj =2 rc2. Wszystkie
czesci ptatowca w obszarze kazdego z zespotdéw, dzielono na elementy o rdéznej
dtugosci w zaleznosci od ich rozktadéw masy i sztywnosci.

Obliczenia wykonano dla samolotu mysliwskiego konstrukcji Mikojana o
masie startowej 16500 kg tj. dla konfiguracji masowej do akcji mysliwskiej
z petnymi integralnymi skrzydtowymi zbiornikami paliwa. Niezbedne masowe
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Rys. 5. Badanie zbieznosci obliczen

4 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 6. Pierwsza posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
symetrycznego zginania kadtuba u\ — 12.08 Hz
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Rys. 7. Druga posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
niesymetrycznego zginania kadtuba w2 — 13.66 Hz
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Rys. 8. Trzecia posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
skretnych drgan kadtuba w3 = 18.16 Hz
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Rys. 9. Czwarta posta¢ widma drgann samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
symetrycznego zginania skrzydet w4 = 22.97 Hz
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i sztywnosciowe dane samolotu zaczerpnieto z dostepnych Zrodet oraz na ba-
zie znajomosci obcigzen dziatajagcych na strukture wyznaczonych zgodnie z
amerykanskimi przepisami budowy samolotéw wojskowych MIL.

Wyniki obliczen widma samolotu zestawiono w tabeli 1 oraz pokazano
na rys.6 -~ rys.15. Zbadano réwniez zbiezno$¢ obliczen pierwszych pieciu

-f w5 czestosci widma co ilustruje rys.5. Zamieszczone tu wykresy
potwierdzajg poprawno$¢ przyjetego algorytmu oraz zastosowanej metodyki
obliczen. Przedstawiajg one zmiane wzglednego btedu:

Aujk = uk - ukn1QPo
Uk

od zastosowanego podziatu odksztatcalnych zespotdbw n = (ra*, 712), gdzie uwkn
oznacza czestosc obliczong przy podziale n. Jako wielkosci odniesieniowe
przyjeto czestosci obliczone dla podziatu N\ = 20 i n2 = 10 elementoéw, czyli
uktad zawierat 428 stopni swobody.

Na rysunkach 6-~14 pokazano rezultaty obliczern czestosci -fuw i
odpowiadajgce im postacie drgan samolotu o symetrycznej budowie. Wy-
kresy ilustrujg przebiegi linii ugiecia kadtuba Wk w plaszczyznie symetrii i w
ptaszczyznie bocznej Wkb oraz kata skrecenia tph] dotyczy to zaréwno $rod-
kowej czesci kadtuba jak i nosowej. Przedstawiono réwniez ugiecia i skrecenia
skrzydet. prawego wsp, gsp i lewego wsi, gwi, potdwek usterzenia wyso-
kosci: prawej Whp, Vhp i lewej Whi, Phi oraz zdwojonego usterzenia pio-
nowego prawego wvp, (pwp i lewego wyv[, qvi. Wykresy postaci wykonano
przy zatozeniu jednostkowego ugiecia swobodnego konca prawego skrzydia tj.
przyjeto wsp0 = 1.

W celu przyporzadkowania kolejnych czestosci badanego widma odpo-
wiednim odksztatcalnym zespotom samolotu zastosowano metodyke przedsta-
wiong w [7].

W wyniku przeprowadzonych obliczern widma drgan samolotu wyznaczone
czestosci mozna przyporzadkowac¢ zespotom ukiadu. | tak, dla u\ dominujgce
znaczenie ma zginanie kadtuba w ptaszczyznie symetrii samolotu, dla 1j2 -
zginanie kadtuba w ptaszczyznie bocznej, dla w3 - skrecanie kadiuba, dla
0 - symetryczne zginanie skrzydet, dla o5 - symetryczne zginanie usterze-

nia wysokosci, dla - niesymetryczne zginanie usterzenia wysokosci, dla
u7 - symetryczne zginanie usterzen kierunku, dla - zginanie kadtuba w
ptaszczyznie symetrii samolotu (druga postac), dla - zginanie kadtuba

w ptaszczyznie bocznej (druga postac) i dla wjo podstawowe znaczenie ma
niesymetryczne zginanie skrzydet.
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Rys. 10. Pigta posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
symetrycznego zginania usterzenia wysokos'ci 0)5 = 27.96 llz
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Rys. 11. Szésta posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
niesymetrycznego zginania usterzenia wysokosci we = 29.38 Hz
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12. Siédma posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
symetrycznego zginania usterzen kierunku u>7 = 30.71 Hz
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Rys. 13. Osma postaé¢ widma drgan samolotu; odpowiada drugiej czestosci
symetrycznego zginania kadtuba wg = 32.74 Hz
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Rys. 14. Dziewigta posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada drugiej czestosci
niesymetrycznego zginania kadtuba ug = 33.61 Hz
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15. Dziesigta posta¢ widma drgan samolotu; odpowiada pierwszej czestosci
niesymetrycznego zginania skrzydet wio = 41.35 Hz
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Tabela 1. Zestawienie czestosci samolotu

Czestoséci L Zesp6t samolotu,

i [Hz] posta¢ drgan

1 12.08 Kadtub, I gietna, sym.

2 13.66 Kadtub, I gietna, nies.

3 18.16 Kadtub, | skretna, nies.

4 22.97 Skrzydto, | gietna, sym.

5 27.96 Ust. wysokosci, | gietna, sym.

6 29.38 Ust. wysokosci, | gietna, nies.

7 30.71 Ust. Kkierunku, | gietna, sym.

8 32.74 Kadtub, Il gietna, sym. (Il postac)
9 33.61 Kadtub, Il gietna, nies. (Il postac)
10 41.35 Skrzydto, | gietna, nies.

Z przedstawionych wynikéw obliczen dziesieciu czestosci samolotu z zamo-
cowanymi na sztywno ruchomymi powierzchniami sterowymi, mozna wyciag-
na¢ wnioski:

< w widmie wystepuje po pie¢ czestosci odpowiadajgcych symetrycznym
(cji,u>4,u;5,u;7,u;8) i niesymetrycznym (w2,w3,w6,0;9,cjio) postaciom ze-
spotdw samolotu; w tym osiem czestosci jest pierwszymi, dwie - drugimi;

= najwiecej czestosci w widmie dotyczy kadiuba (pieé), w tym trzy
wystepujg jako najnizsze w widmie (wi 4-u3) i dotyczg gietnych drgan
tego zespotu w dwu plaszczyznach oraz drgan skretnych; jednym z czyn-
nikéw majacych istotny wptyw na niskie ich wartosci ma fakt, ze ponad
85% masy samolotu jest roztozone wzdtuz diugosci kadtuba, ponadto
w przyjetym modelu samolotu nosowa cze$¢ kadtuba (traktowana jako
belka wysiegnikowa) jest stosunkowo diuga;

= wysoko jest umiejscowiona w widmie i ma duzg warto$¢ gietna czestosé
skrzydta (~4), co wynika ze stosunkowo matej rozpietosci oraz duzej
sztywnosci ptata; jest to charakterystyczne dla samolotéw manewrowych
przenoszacych duze obcigzenia, przy tym naddzwiekowych;

< w wyznaczonym widmie brak jest czestosci, ktore mogtyby Swiadczy¢ o
podatnosci konstrukcji na wystgpienie flatteru; chodzi tu gtéwnie o takie
zespoty jak skrzydia i usterzenia.

Przedstawiony w niniejszej pracy uogélniony dynamiczny model samolotu
ze zdwojonym usterzeniem pionowym, bedacy rozwinieciem poprzednich prac,
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jest dobrym przyblizeniem rzeczywistych konstrukcji. Mozna go zastosowac
dla dowolnych konfiguracji masowych i sztywnosciowych samolotu.

W nastepnych pracach, dla zaproponowanego modelu samolotu, bedzie
przedstawiony wptyw niesymetrii geometrycznej i masowej na jego wiasciwosci
dynamiczne.

10.

11.

12.

13.

14.
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Summary

In the paper, the beam-solid type model of an aircraft with the twin-fin tail
unit is presented. The structure showing asymmetrical mass and stiffness distribu-
tion is considered. Equations of motion of deformable assemblies and their dynamic,
kinematic, and boundary coupling conditions are given. Finally, a complete set of
aguations is obtained for studying longitudinal-lateral free vibrations of an aircraft
with the aerodynamical and constructional configuration defined. A supersonic air-
craft is considered. The first ten natural frequencies of the spectrum are found and
identified.
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IDENTYFIKACJA DYNAMIKI SAMOLOTU METODA
KALMANA | CORBINA DLA POTRZEB ADAPTACYJNEGO
UKELADU STEROWANIA LOTEM

Jerzy Borowski
W iestaw Sobieraj
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W artykule przedstawiono i poréwnano dwie sposrod wielu metod iden-
tyfikacji dynamiki samolotu jako obiektu sterowania: metode Kal-
mana i Corbina. Obiektem sterowania byt samolot szkolno-bojowy
typu “lIryda”. Identyfikowana dynamika przedstawiona zostata za
pomocg zlinearyzowanego modelu typu SISO. Model dynamiki samolotu
opisuje wihasciwosci izolowanego krotkookresowego ruchu podiuznego.
Identyfikacje przeprowadzono w oparciu o pomiar wielkos'ci wejsciowej
i wyjsciowej metodg ”off-line”. W metodzie Corbina model dynamiki
traktowany jest jako cigglty, natomiast w metodzie Kalmana ten sam
model traktowany jest jako dyskretny. Wymienione metody pordwnano
z punktem widzenia szybkosci i doktadnosci identyfikacji.

1. Wprowadzenie

Identyfikacja dynamiki samolotu jako obiektu sterowania jest podstawo-
wym problemem w ukiadach adaptacyjnego sterowania lotem. Od doktadnosci
identyfikacji zalezy poprawnosé wypracowania sygnatéw sterujgcych i zapew-
nienie optymalnych proceséw sterowania. Dynamika samolotu ulega w czasie
lotu ciggtym zmianom w wyniku zmian wilasciwosci sSrodowiska, masy samolotu
i parametrow ruchu. W dotychczas stosowanych rozwigzaniach, na naszych
samolotach bojowych, wykorzystuje sie identyfikacje posrednig przez pomiar
wysokosci i predkosci lotu lub ci$nienia dynamicznego i na tej podstawie doko-
nywana jest korekcja parametréw praw sterowania pilotéw automatycznych.
Identyfikacja taka nie uwzglednia jednak niektorych czynnikéw jak np. zmiany
masy samolotu, temperatury otoczenia itp.

W uktadach adaptacyjnych z zamknietymi cbwodami strojenia identyfiko-
wana jest rzeczywista dynamika obiektu sterowania lub procesu sterowania.

5 — Mechanika w lotnictwie
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Proces identyfikacji w tym przypadku jest trudniejszy, jednak ma to istotne
zalety.

Zaprezentowane zostang dwie metody identyfikacji dynamiki samolotu jako
obiektu sterowania - metoda Corbina i metoda Kalmana [1]. Badania algo-
rytméw identyfikacji przeprowadzono metodg symulacji komputerowej o sche-
macie przedstawionym na rys.l. Identyfikowano dynamike samolotu szkolno-
bojowego "Iryda”, ktérego charakterystyki aerodynamiczne uzyskano meto-
dami badan tunelowych. Rozpatrujgc ruch samolotu w ptaszczyzne symetrii,
dynamike mozna przedstawi¢ w postaci uktadu zlinearyzowanych réwnan ope-
ratorowych:

(s + nn)AVK + ni3A6 + nwAa - buAnn

nu sA6 + (5 + n26)Aa = b2iAAn + b22A6m (1.1)
s(s + n34)A9 + (n37s + n36)Aa = 631ANn-f h 2A8n

n34A6 -f ndeAa + sAH =0

dzie:

° Tk wspoétczynniki operatorowych réwnan ruchu,
Aa, AO, AVk, AH przyrosty parametréw ruchu samolotu,
Ann, A6bm przyrosty wymuszen sterujgcych,

S operator Laplace’a.

Zidentyfikowane parametry

Rys. 1. ldentyfikacja dynamiki obiektu sterowania w uktadzie "SAMOLOT-PILOT
AUTOMATYCZNY”

Uktad symulacji komputerowej przedstawia dynamike systemu ”SAMO-
LOT-PILOT AUTOMATYCZNY” pracujagcego na zakresie "Stabilizacja” .
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Zadaniem tego ukifadu jest stabilizacja kgta pochylenia samolotu. Ukiad ma
dwie petle regulacji. Petla wewnetrzna petni funkcje ttumienia krétkookreso-
wych drgan samolotu natomiast petla zewnetrzna realizuje proces stabilizacji.
Dynamika serwonapedu przedstawiona jest w postaci transmitancji Wfy-(s),
WmV{$) i Wsz(s). Wypadkowa transmitancja serwonapedu przedstawiona
jest w postaci cztonu oscylacyjnego drugiego rzedu. Element nieliniowy z na-
syceniem odzwierciedla ograniczenie ruchu steru wysokosci.

Algorytmy identyfikacji wykorzystujg dwa sygnaly zmienne w czasie: wy-
chylenie steru wysokosci 6m(t) i zmiane pochodnej kata pochylenia 9(t). Na
tej podstawie identyfikowane sg parametry dynamiki samolotu jako obiektu
sterowania.

Dla potrzeb identyfikacji przyjeto, ze stany nieustalone w uktadzie wywo-
tane zostang przez zmiane wartosci zadanej kata pochylenia 6z jako funkcji
liniowo narastajacej.

2. Metoda Corbina

Jako pierwsza zaprezentowana zostanie metoda Corbina. W metodzie tej
przyjeto, ze identyfikowane bedg parametry transmitancji operatorowej samo-
lotu w krotkookresowym izolowanym ruchu podituznym. Schemat algorytmu
tej metody przedstawiono na rys.2. ldentyfikowana transmitancja ma postac
uktadu oscylacyjnego drugiego rzedu z forsowaniem:

\_  A#(-s) kg{Tvs + 1) .
; A6m(s)  TgS2+ 2£eT8 + 1 11
gdzie:

A9 - przyrost predkosci katowej pochylenia,

A6m - przyrost wychylenia steru wysokosci,

kg - wzmocnienie statyczne,

Tv - stafa czasu forsowania,

ug - czestos¢ drgan wiasnych niettumionych, uig = N = uxy

Eg - wspotczynnik ttumienia.

Zaleznos$¢ na transmitancje otrzymuje sie z uktadu roéwnali operatorowych
(1.1). Po dwukrotnym scatkowaniu jej rbwnowaznego réwnania rézniczkowego
w przedziatach czasu (0 TV),..., (0 =r4) otrzymuje sie uktad czterech réwnan
i czterech niewiadomych, ktérymi sg poszukiwane parametry transmitancji
operatorowej. Jak wida¢, w kazdym roéwnaniu przedziat catkowania powinien
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IDENTYFIKOWANA TRANSMITANCJA OPERATOROWA

w(s) =® ID(Ty s+ 1) bj s+ bp
Am(*) s +270 (@ 's+(©q 5 +0jesscp

ALGORYTM METODY CORBINA

a0-11&(t)dtdt +o, -Je(t)dt - b 0-]]b n(t)dtdt -
0 00 0
m m . . 0(t)

o - - . .

a0-| j8(t)dtdt +a, j Q(t)dt - b, «jfj 5n{t)dtdt - b'j5n(t)dt = c,
00 0 00 0

ao | ax bB K
r 1f r

PRZEKSZTALCENIA ALGEBRAICZNE

K« Ty ®0
\ yr r n

Rys. 2. Algorytm identyfikacji dynamiki samolotu metoda Corbina

by¢ inny. Wynika z tego, ze mozliwa jest dowolna kombinacja wyboru tych
przedziatdw. Powstaje wiec problem podziatu przedzialu czasu 14 na po-
szczegOlne podprzedziaty Ti -%~13. W dalszych badaniach przyjeto, ze réznica
przedziatu czasu maksymalnego 4 i minimalnego Tj zostanie podzielona na
jednakowe odcinki, czyli:

tA—T —r3 —72 —To —Ti

oraz wprowadzono wielkos¢ nazwang stosunkiem podziatu spetniajgca naste-
pujacag zaleznos¢:

Badania dotyczace doktadnosci identyfikacji przeprowadzono wiec nie tylko
w funkcji przedziatu czasu identyfikacji r4 ale réwniez dla kilku wybranych
wartosci stosunku podziatu Sp.

Przyktadowe wyniki identyfikacji przedstawiono na rys.3 -r rys.6. Z przed-
stawionych rysunkéw wynika, ze w badanym przedziale czasu identyfikacji
btgd wzgledny maleje ze wzrostem czasu dla kazdego z identyfikowanych pa-
rametrow transmitancji operatorowej. Jest on réwniez wyraznie zalezny od
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Czas identyfikacji [s]

Rys. 3. Blad wzgledny okreslenia parametru £0 transmitancji samolotu w funkcji
przedziatu czasu identyfikacji

Czas identyfikacji [s]

Rys. 4. Btad wzgledny okres$lenia parametru kg transmitancji samolotu w funkcji
przedziatu czasu identyfikacji
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Czas identyfikacji [s]

Rys. 5. Bltad wzgledny okreslenia parametru uwo transmitancji samolotu w funkcji
przedziatu czasu identyfikacji

1.5 2.0 25 3.0 35 40 45 50
Czas identyfikacji [s]

Rys. 6. Biad wzgledny okreslenia parametru Tv transmitancji samolotu w funkcji
przedziatu czasu identyfikacji
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przyjetego stosunku podziatu Sp. Przyjecie matej wartosci stosunku podziatu
(np. 1.25) powoduje, ze btad wzgledny szybciej osigga wartos¢ minimalng,
jednak w niektdrych przypadkach moze to spowodowaé pojawienie sie oscyla-
cji bledu po osiggnieciu minimalnej jego wartosci. Wynika z tego, ze istnieje
optymalny stosunek podziatu przy ktérym przedziat czasu identyfikacji jest
minimalny bez wystepowania oscylacji btedu.

Z przedstawionych rysunkéw widac, ze najbardziej podatnym parametrem
na identyfikacje jest wzmocnienie statyczne kg, przy ktéorym nie zaobserwo-
wano niekorzystnych zjawisk oscylacji btedu identyfikacji. Najbardziej trud-
nym natomiast do zidentyfikowania jest wspoétczynnik ttumienia Eg.

W wiekszosci przypadkéw przedziat czasu w ktérym nastepowata petna
identyfikacja parametrow transmitancji operatorowej z minimalnym bitedem
zawierat sie w granicach 15-f 35s.

3. Metoda Kalmana

Nastepng rozpatrywang metodg identyfikacji dynamiki samolotu jest me-
toda Kalmana. Schemat algorytmu tej metody przedstawiono na rys.7.

IDENTYFIKOWANA transmitancja impulsowa

0(0
A 4 O(2) a, +a,z~'
ALGORYTM IDENTYFIKACJI

0. &8i WH-* +‘3g5>5.-,tt\v-i -6 ’»LoM * "N, =%(Q®*8*h/ .

e i 1A () ARk

Ko ,vw.t+a,4%8l W »:08 O ww* - 65 8i-|C<! 4Z:OO 6% -
_a’;,oo P Wy - . Z 8N o e 0.-1
- 00X 8*® - “a.Z5i-|]0-jw,., +61X8wW9i-lifv.1+6iZ01 . jwri
h.
a 3
\Y Ir 'r T

Rys. 7. Algorytm identyfikacji dynamiki samolotu metodg Kalmana; z - operator
przeksztatcenia Z; w”-k ~ funkcja wagi; N - ilos¢ prébek sygnatu
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W metodzie Kalmana identyfikacji podlega transmitancja impulsowa sa-
molotu w krétkookresowym izolowanym ruchu podtuznym. Posta¢ transmi-
tancji impulsowej mozna wyznaczy¢ z transmitancji operatorowej (2.1). Ana-
logicznie jak w poprzedniej metodzie wykorzystano zmiane w funkcji czasu
wychylenia steru wysokosci i pochodnej kata pochylenia. Stany nieustalone
w uktadzie wywotano w identyczny sposob jak w metodzie Corbina. Wyniki
identyfikacji przedstawiono na rys.8.

Czas identyfikacji [s]

Rys. 8. Btad wzgledny okres'lenia parametréw transmitancji impulsowej samolotu w
funkcji przedziatu czasu identyfikacji

Z rysunku wynika, ze najlepiej identyfikujg sie parametry mianownika
transmitancji impulsowej. Poréwnujac przedziat czasu identyfikacji z poprzed-
nig metoda widzimy, ze dla metody Kalmana btad identyfikacji nieznacznie
szybciej maleje do zera. Nie wystgpity w tej metodzie oscylacje btedu identyfi-
kacji po osiggnieciu jego wartosci minimalnej jak to miato miejsce w metodzie
poprzedniej. Wykresy na rys.8 zostaty sporzgdzone dla okresu probkowania
sygnatéw 0.02 s. Dalsze zwiekszenie czestotliwosci prébkowania nie polepsza
procesu identyfikacji ze wzgledu na zbyt mate réznice w wyznaczonych wspot-
czynnikach uktadu réwnan algorytmu identyfikacyjnego. Zwiekszenie okresu
probkowania sygnatu powyzej 0.1 s réwniez nie prowadzi do zmniejszenia
czasu petnej identyfikacji ze wzgledu na wymagang liczbe poczatkowa probek
sygnatu, niezbedng dla startu algorytmu identyfikacji.
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Z przedstawionych rozwazan wynika, ze w zakresie przeprowadzonych ba-
dan identyfikacji dynamiki samolotu, metoda Kalmana jest lepsza od metody
Corbina.
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Using of Kalman’s and Corbin’s Methods for Parameter Identification of
Aircraft Dynamics for Adaptive Flight Control

Summary

In the paper Kalman’s and Corbin’s methods of an aircraft dynamic parameters
identification for flight control purposes are presented and compared. The military
training-aircraft ”Iryda” was a control plant. The plant dynamics is described by
a linear SISO model. The model describes properties of the uncoupled short-time
longitudinal motion of the aircraft. For identification purposes the model input and
output variables were " off-line” measured. The continuous-time model was used in
the Kalman’s method while the same but sampled model was used in the Corbin’s
method. The accuracy and fastness of identification algorithms in the above two
methods are compared.
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PRZESTRZENNE NAPROWADZANIE RAKIET
Z NIERUCHOMYM BIEGUNEM OBSERWACJI JAKO RUCH
ZEOZONY

Stanistaw D ubiel
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Opracowanie poswiecono przestrzennemu ujeciu lotu sterowanego, jako
ztozonego ruchu nieswobodnego z wigzami uogélnionymi. Celem roz-
dzielenia ruchu sterowanego idealnie od ruchu w przestrzeni bitedéw sko-
rzystano z bardzo przejrzystego wyznaczenia predkosci wzglednych w
ruchu ztozonym. Z warunku zerowania sie¢ normalnej i bocznej predkosci
wzglednej wyznaczono idealnie sterowany lot wiagzka prowadzacg. Rze-
czywiste warunki lotu sterowanego wiazka dopetniajg réwnania ruchu w
przestrzeni bledéw w obszarze osiggalnosci.

Stosowane oznaczenia

Oxyz - nieruchomy ukfad wspétrzednych,
- ruchomy ukiad wsp6trzednych,
- 0$ pola obserwacji celu i obiektu sterowanego,

Pn - katy podniesienia i elewacji osi pola obserwacji,
£,v.( - potozenie rakiety wzgledem ruchomego ukiadu
wspotrzednych,
v,C - bledy sterowania (uchyby),
\Y - predkos¢ rakiety,
Ve - predkosc¢ celu,
7,lc - katy wektora predkosci rakiety,
6 - odlegtos¢ celu od bieguna obserwacji,
P.q,r - predkosci katowe: przechylenia, pochylenia i od-

chylenia,
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L,M,N momenty: przechylajgcy, pochylajgcy i odchyla-
jmy,
sity aerodynamiczne: no$na, boczna, i oporu,

F ciag uktadu napedowego.

1. Wprowadzenie

Metody zdalnego naprowadzania, jako klasyczny przyktad ruchu ztozonego,
wyodrebniajg ruch unoszenia, jako ruch zwigzany z ukladem obserwacji [3].
Podtuzna 0§ Of ukitadu unoszenia jest zarazem linig obserwacji ukiadu
Sledzgcego obiekt sterowany, a w przypadku sterowania wigzkg pojedyncza,
jest réwniez linia obserwacji celu. Naziemne zestawy przeciwlotnicze majag
nieruchomy biegun obserwacji, a wiec i poczatek uktadu ruchomego bedzie
rowniez nieruchomy i pokrywac sie bedzie z poczatkiem ukiadu nieruchonego
(patrz rys.l).

Ruch unoszenia dla przestrzennego lotu sterowanego dla. nieruchomego
bieguna jest ruchem kulistym Eulera, dlatego tez dla okreslenia potozenia
uktadu unoszenia w przestrzeni ”geograficznej” korzystniej bedzie postugiwaé
sie kgtami Eulera. Odpowiednikiem katéw Eulera w ukiadach $ledzenia sg
katy: podniesienia £ i kat elewacji fin (rys.I).

Analogia miedzy ruchem ztozonym a metodami zdalnego naprowadzania
wylonita sie z ujecia lotu sterowanego jako ruchu nieswobodnego z wiezami
uogélnionymi [2]. Podziat lotu sterowanego w rownaniach ruchu nieswobod-
nego z wiezami uogélnionymi na ruch sterowany idealnie i ruch sterowany
w przestrzeni btedéw upraszcza znacznie badanie dynamiki lotu sterowanego.
Ruch w przestrzeni btedéw jest niczym innym jak ruchem wzglednym i jego
wspotrzedne //, Q sg btedami sterowania (uchybami). Zmienna £ natomiast
jest rzutem rzeczywistego potozenia rakiety na 0§ O0£. Okre$la ona rowniez
potozenie rakiety w locie sterowanym idealnie.

Zmienne 1] i ( wejdg wiec razem z odpowiednimi pochodnymi i ewen-
tualnie catkami w zwigzkach sprzegajacych do funkcji formowania sygnatu
sterujgcego [2,4]. Potozenie za$ ukladu unoszenia okres$lajg, nazywane w litera-
turze niecatkiem $cisle ” kinematyczne réwnania, ruchu rakiety” [1,9]. W rzeczy-
wistosci sg niczym innym jak réwnaniami wiezéw niccholonomicznych [8,10].
W uktadzie réwnan ruchu sterowanego jako ruchu nieswobodnego z wiezami
uogolnionymi, wystepowac beda jako réwnania, wiezdw we wspdtrzednych bie-
gunowych. Ujeciu przestrzennego lotu sterowanego z nieruchomym biegunem
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obsenwcji poswieca sie niniejsze opracowanie.

Rys. 1. Nieruchomy Oxyz iruchomy £/ ukiad wspoétrzednych

2. Ruch uktadu unoszenia

Ruch uktadu unoszenia mozna wyznaczy¢ z programu sterowania lub z row-
nan wiezéw, jesli 0§ 0" jest zarazem linig obserwacji celu. Ponizej przyjeto za
podstawe wyznaczenia, rownan ruchu ukiadu ruchomego ten drugi przypadek.
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Macierze transformacji miedzy poszczegdlnymi ukladami zezwalajg na
przejscie z jednego ukitadu do drugiego. Jezeli uktad ruchomy posiada wspdlny
poczatek z uktadem nieruchomym woéwczas dokonuje sie wzajemnego przejscia
przy pomocy nastepujacych zwigzkéw [10]:

x = hiif + «12?/ + ~13C
y = «2l£ + «22V + «23C (2.1)
2 = «31£ + «32?/ + «33C

i przejscie odwrotne:

f = aux + a2ly + a3lz
D= Q12X + « 2V + «32" (2.2)

C = OI3* + a23U + «33~

gdzie ciij - cosinusy kierunkowe katow miedzy odpowiednimi osiami.

Zwigzki (2.1) i (2.2) majg przejrzysta forme i przy dzisiejszych mozli-
wosciach obliczeniowych moga okaza¢ sie przydatnymi. Szczegélnie wygodne
moga sie okaza¢ przy korzystaniu z uniwersalnych programoéw rozwigzywania
rownan ruchu. Jesli jednak zamierzeniem sg badania jakosciowe, czy optyma-
lizacja procesu badanego, wdwczas korzystniej bedzie postugiwac sie katami
Eulera i wykorzysta¢ wspoétrzedne biegunowe. Miedzy innymi wyznaczenie
predkosci katowych linii obserwacji jest znacznie prostsze we wspdtrzednych
biegunowych. Wyptywa to z faktu, ze wspdtrzedne < i £ sga bardzo mate
w poréwnaniu ze wspo6trzedng £. Promien wodzacy r, okreslajgcy potozenie
rakiety wzgledem poczgtku ukiadu ruchomego i nieruchomego jest zwigzany
ze wspobtrzednymi obu ukladéw nastepujgcymi wzorami:

r2= x2+y2+z2=1t2+ i2+ Q (2.3)

Poniewaz ff<C£i C £ zatem r = Uprosci to w wielu przypadkach
dalsze badania. Odpowiednie katy potozenia wektora predkosci v oraz katy
natarcia i $lizgu, zaréwno celu jak i rakiety, oznaczono na rys.2.

Niech wigzka prowadzaca rakiete bedzie zarazem wigzka S$ledzaca cel.
Wspotrzedne celu oznacza sie z indeksem dolnym c. O predkosciach katowych
linii obserwacji decydowac¢ bedzie odlegtosé celu od bieguna obserwacji £c i
jego predkosé¢ Vc. Pochodne wspdtrzednych biegunowych r, £, /h (patrz
rys.l) uzyskuje sie z nastepujacych zwigzkéw kinematycznych:

tc = [cos 7Ccos £cos(kc-/?n) + sin7csins]
= Vc[- cos 7csin5cos(/cc- (3n) + sinjccos €] (2.4)

£cOn cos £ = vccos 7Csin(nc - (in)



Przestrzenne naprowadzanie rakiet. 79

Rys. 2. Katy: pochylenia i kierunku (a), natarcia i $lizgu (b)

Réwnania powyzsze sg niczym innym jak réwnaniami wiezéw w problemie
sterowania rakieta. Okreslajg ruch linii obserwacji celu, ktora jest osig wigzki
sterujacej i zarazem osig Of ukiadu ruchomego.

3. Lot sterowany wigzka jako ruch nieswobodnny z wiezami
uog6lnionymi

Uktad réwnan opisujacych lot rakiety sterowanej wigzka, podaje sie ponizej
jako uktad réwnan ruchu nieswobodnego z wiezami dynamicznymi w formie
nieco zmodyfikowanej. Rdéwnania ruchu srodka masy rakiety podaje sie w
uktadzie " po6tpredkosciowyin”
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Réwnania ruchu dokota $rodka, masy w uktadzie zwigzanym z rakieta:

Ixp - L- (/-- ly)gr
Iy ~ M - (Ix- 12)rp (3.2)
lzr = N - (ly- Ix)pq

Réwnania wigzéw:

<pi = £c- Vc[cos7ccosmcos(kc- fin)+ sin 7csin5] = 0O
2 = tez ~ vc[- cos7csin £cos(kc- fHn)+sin7ccosfl =0  (3.3)

<=6 cos-/?7« - K cos7csin(/vc- fin) = 0

Zwigzki sprzegajace:

Av{rvt ot A (Akwitke) 0 ( Vi Hi Vi |

(3.1)

$h(>h,i>h,6h) ~ ~{hew, tke )<!"{(m,(, C- 1

Zmienne 7/i £ namierza ukfad obserwacji rakiety, dlatego korzystniej jest
wyznaczy¢ ich pochodne jako predkosci wzgledne. Korzysta sie w tym celu z
rys.l:

= v cos7sin(k - pn)- j3ni COS£
(3.5)

( = V[—cos7 sing cos(k - )3n) + sin7 cosf] - £5

Zaréwno réwnania ruchu obiektu latajgcego co najmniej ptasko-symetrycz-
nego, jak i wyrazenia na predkosci wzgledne ulegaja rozprzezeniu, przy pew-
nych uzasadnionych zresztg uproszczeniach. Rozprzezenie réwnan ruchu (3.1)
i (3.2) jest uzasadnione szczeg6lnie dla obiektdw osiowo-symetrycznych, jakimi
sg rakiety przeciwlotnicze. Sila, nosna jest generowana bez potrzeby przechy-
lania rakiety zatem przujmuje sie jej staty kierunek pionowy. Pétpredkosciowy
uktad wspétrzednych pokrywa sie z uktadem predosSciowym, ktérego o§ Oza
lezy w ptaszczyznie pionowej. Zatem kat y = 0 i réwnania ruchu ulegajg
automatycznie rozprzezeniu. Dodatkowe uproszczemie wypltywa, z réwnosci
momentéw bezwiadnosci wzgledem osi normalnej i bocznej 1y = 1z. Peiny
ukiad réwnan ruchu obiektow latajgcych osiowo-symetrycznych przyjmie po-
stac:

dv .
md—I: Z COSO0 COSjj — rx —/I<7sin7
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dv . .
mV — —F sinacosj3+ P- - mgcos7

dn
mV C%?Et_ = Fcosasin3 - P,

dm

m <3-6>
Il.p = L
lyg- M - (/, - IX)rp
Lr=N - (4 -

Celem wyznaczenia potozenia $Srodka masy rakiety w przestrzeni "geograficz-
nej” dochodza dodatkowe ronania:

= V C0S 7 cos K

dt 1

%Y = Veos7shic (3.7
t

_(h _ dl,. _

~dt ~ d ~

Katy 7, k, £, (3h moga by¢ dowolne, ale ich réznice 7 - e i k—f3n ze
wzgledéw technicznych sg na og6t mate, co daje:

cos(7 —H = 1 sin(7 —5) = 7 —£
cos(k - pn) =1 sin(K - /M) = n- fin

Wyrazenie na ( (3.5)2 Jst niezalezne od wyrazenia na 1) (3.5)1 Poniewaz
réwnania ruchu podtuznego, przy pomijalnie matym iloczynie rp = 0, sg
rowniez niezalezne od ruchu bocznego, zatem i proces sterowania ruchem
podtuznym jest niezalezny od procesu sterowania ruchem bocznym. Roéwna-
nia sterowanego ruchu podtuznego moga by¢ rozwigzane niezaleznie od réwnan
ruchu bocznego.

Sterowany ruch boczny rakiety jest sprzezony z ruchem podtuznym funkcjg
cos7. Po rozwigzaniu réwnan ruchu podtuznego funkcja ta jest wiadomag
funkcjg czasu, a wiec i rozwigzanie réwnan ruchu bocznego w nastepnej kolej-
nosci nie stanowi juz zadnego problemu.

6 — Mechanika w lotnictwie
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4. Lot sterowany idealnie

Koncepcja ujecia lotu sterowanego jako ruchu nieswobodnego z wiezami
uogolnionymi daje mozliwos¢ wyodrebnienia rownan ruchu sterowanego ideal-
nie od réwnan ruchu w przestrzeni bteddw. Roéwnania ruchu sterowanego ide-
alnie okre$laja zadany przebieg lotu sterowanego. Odchylenia rzeczywistego
przebiegu lotu ujmujag réwnania ruchu sterowanego w przestrzeni btedéw. Od-
chylenia te sg addytywne do parametréw lotu sterownago idealnie z uwagi na
fakt, ze btedy sterowania rji £ oraz ich pochodne sg bardzo male w poréwna-
niu z przemieszczeniami y i z, okreslajgcymi rzeczywiste potozenie obiektu.

Zmienne 77, £ jako funkcje czasu, wyznaczone z réwnan ruchu sterowanego
w przestrzeni bleddéw, opisujg procesy przejsciowe rzeczywistego sterowania.
Innymi stowy opisujg efekty dynamiczne sterowania automatycznego lotem.
Badanie lotu sterowanego idealnie i efektdw dynamicznych sterowania przed-
stawiono ponizej.

Zaleznos¢ sit aerodynamicznych: nosnej i bocznej oraz momentéw aero-
dynamicznych ogranicza sie do zaleznosci liniowej od katéw a, /?, 6, oraz
ich pochodnych przy czym q = a + 7 i analogicznie dla ruchu bocznego.
Zalezno$ci te mozna wyrazi¢ nastepujacymi zwiazkami:

Pz=p°a+ PBh M = Maa + M«a + M>q+ Msk+ Ms6h
(4.1)
Py = pp@3 + p£sv N = Nfii + s\) + Nrv+ NsS/+ NV

Sterowanie idealne pomija efekty dynamiczne wywotane zmiang potozenia
rownowagi momentéw. Jest to rdéwnoznaczne z pominieciem predkosci
katowych rakiety, czyli z przyjeciem ich zerowych wartosci tacznie z ich po-
chodnymi. Otrzymuje sie wéwczas zwigzki wyptywajgce ze statycznej réwno-
wagi momentéw w postaci:

Ms CMt A"- Cf,,
a=M7"a=Cf,h =

Uzyskuje sie w ten sposob nastepujacy ukiad réwnan lot u sterowanego idealnie:

ni((lj—tvz -my sin7 + mnx( (418}
"
mV(Ety = -mycos7 + mb&Git (4.3)

mV COS?Et = mbsSv (4-4)
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-vi = A (4.5)
—V cos 7 cos k (4.6)
—V cos 7 sinK (4-7)
-8 = vsii,7 (4.8)
gdzie:
_ F - Px IS _F+P?2Cj, , ty
X mg h m m
,6 F+JC'i, ,Pt
F ~ Wefl vV~ WA 77

Réwnania wiezow:

VA =6 - Vr[cos 7ccosf cos(kc- /?,) + sill 7csius] = 0
42 =23 = V(- cos7Csin5cos(kc - fin) + sin 7ccoss] = 0 (4.9)
B = £ccosefin = Vecos7csin(Ke - fia)

Zwiazki sprzegajace dla lotu sterowanego idealnie sprowadzajg sie do row-
nan na predkosci wzgledne (3.5), przy zatozeniu: )= 0i Q= O:

0= Vcos7(k- (Bn) - £coseftn
(4.10)
0=V(7-£)-&

Dodatkowe uproszczenia we wzorach (4.10) wyptywajg z matosci réznic
(fi—/M) i (7 —e) w procesie sterowania jednowigzkowego. Zwigzki sprzegajace
(3.4) nie sa potrzebne bo katy wychylenia steréw niezbedne do sterowania
idealnego uzyskuje sie z przeksztatcenia rownan ( 1 10) i wykorzystaniu rownan
ruchu (3.3) i (3.4). RoOzniczkuje sie w tym celu zwigzki sprzegajace (4.10)
wzgledem czasu:

I/KCOS7 = T/3ncos7 —(V C0S7 —K7sin7)(k —/3n) + £/3ncosE +
—ezfin SIn£ + £Pn QCBE (4.11)
V7 = - y(7-¢€)-1es+
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Lewe strony otrzymanych pochodnych (4.11) sg identyczne jak lewe strony
rownan ruchu (3.3) i (3.4). Z tatwoscia uzyskuje sic zwigzki miedzy katami
wychylenia steréw a odpowiednimi sktadowymi przyspieszenia normalnego,
niezbednego do idelnego sterowania wigzka. Celem skrocenia zapisu odpo-
wiednich zwigzkéw porzadkuje sie prawe strony (4.11). Male réznice katéw
(«—?,) i (7—5) prowadzg do nastepujgcych uproszczen: £ = V, cos7 = cose.
Po ich wprowadzeniu do zwigzkoéw (4.11) otrzymuje sie forme skiadowych
przyspieszen w ruchu ztozonym, jakim jest lot sterowany idealnie wigzka
prowadzaca;:

o,u — uu “1" ClycC

(4.12)
«i = whu+ a/iC

przy czym:

aw - Epncose - [Vcos7 - Vjsin7)(k- fin)- £5pn -
Niu —& —N (7 £E)

sg sktadowymi przyspieszenia unoszenia, natomiast:

a VvceC = ‘lifin C O s5S

«tC = 275

sg sktadowymi przyspieszenia Coriolisa.

Dzieki powyzszemu uporzgdkowaniu zapisu zwigzki okreslajgce katy wy-
chylenia steréw niezbedne do przestrzennego sterowania, wigzka przyjmuja bar-
dzo przejrzystg postac:

. au au + fjcos 7
V= T§ 6h = ------- /-

Drugie wyrazenie odpowiada przypadkowi sterowania bez programowej kom-
pensacji skladowej sity grawitacyjnej. Posta¢ taka jest wskazana, jesli
wyrazenie (4.13)2 ma by¢ wykorzystane do rozwigzania réwnan ruchu celem
wyznaczenia toru lotu sterowanego idealnie wigzka w przestrzeni geograficzne;j.
Podstawiasie w tym celu wyrazenia (1.13) odpowiednio do réwnali (3.3) i (3.4),
a nastepnie rozwigzuje peiny uktad réwnan (3.2) —(3.8). Spos6b rozwigzania
moze by¢ dowolny zaleznie od potrzeby. Ustalone warunki lotu celu i stata
predkos¢ rakiety umozliwiajg wykorzystanie znanych metod. Miedzy innymi
metody znanej pod nazwag metody "trzech punktéw”, ktéra jest niczym innym
jak przyktadem rozwigzywania rownan wiezoéw holonomicznych.
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Wprowadzenie zatozen idealnego sterowania wigzka nie wymagato przyje-
cia ( = 0, jak to ma miejsce przy metodzie "trzech punktéw”. Wynika to
z zasadniczej rdznicy ujecia proponowanego w niniejszej pracy. Sterowanie
idealne jest bowiem przypadkiem sterowania ustalonego, do jakiego zmierza
sterowanie rzeczywiste po zaniknieciu proceséw przejSciowych. Przejrzysty
obraz takiego ujecia wykaze rozwigzanie réwnan ruchu sterowanego w prze-
strzeni biedéw.

5. Lot sterowany w przestrzeni btedow

Réwnania ruchu sterowanego w przestrzeni btedow, jako odchylenia lotu
rzeczywistego od zadanego sterowania idealnego, wyprowadza sie rowniez ze
zwigzkow sprzegajacych, tym razem kompletnych (3.1) i (3.5). Zapisuje sie je
ponizej w formie znacznie uproszczonej (3.5) jak w punkcie poprzednim, nato-
miast zwigzki (3.-1) w formie najprostszej jaka. jest niezbedna do skutecznego
sterowania. Ich posta¢ bedzie wiec jak ponizej:

i)= V(k- (in)cos7 - E/ncos5
(5.1)

C=Vv( - fi)- &

K = Y{tkw,tke)[-kluf(v)'l - 1'Ovfiv)] (5.2)

Funkcje wigczeh i wylgczen ogranicza sie do jednokrotnego wigczenia
uktadu sterowania, poniewaz ta jednokrotna, skokowa zmiana potozenia row-
nowagi w wystarczajacy sposob wykaze efekty dynamiczne sterowania rzeczy-
wistego. Zamiast wiec funkcji Y(tkw,tke) wprowadza sie funkcje lleaviside’'a
11(t —tw). Podobnie jak w poprzednim punkcie rézniczkuje sie réwnania (5.1)
wzgledem czasu. Uzyskuje sie w ten spos6b wyrazenia, ktdre po ponownym
wykorzystaniu réwnan (3.3) i (3.1) zwigzg ruch w przestrzeni bledéw z ru-
chem sterowanym idealnie i w ten sposéb zezwolg na badanie warunkoéw lotu
rzeczywistego. Pochodne te zapisuje sie w nastepujgcej formie:

i] —1kcos7 —av
(5.3)

C=vi - ah
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gdzie av i ah wyrazajg sic; identycznio jak dla réwnan (1.12). Znak minus
zmieni ich role w réwnaniach ruchu w przestrzeni btedéw. Jezeli w réwna-
niach (4.12) okreslaty skltadowe przyspieszenia normalnego, niezbednego do
idealnego sterowania wigzka, to w rdwnaniach, ktore uzyskuje sie po podsta-
wieniu do réwnan (5.3) réwnan ruchu (3..'3) i (3.1) a zamiast 6Vi 6h zwigzkéw
sprzegajacych (5.2), beda petni¢ role funkcji wymuszajgcych sygnaty sterowa-
nia. ROéwnania te przyjmujg nastepujgcg postac:

(5.4)

C+ 1 (t—*<)[*!.,/;(C)C+ 'W/(C)] ——~ah (5.5)

Niezaleznos¢ sygnatéw sterujacych sprawia, ze réwnania (5.4) i (5.5) sa
sprzezone tylko wymuszeniem a,. Poniewaz jednak proces przejsciowy jest
krotkotrwaty, wiec wystepujace w sktadowej uv funkcje zmiennej 7 i jej po-
chodnej mozna z nieznacznym btedem przyjac¢ jako wiadome funcje czasu z
rozwigzania réwnan lotu sterowanego idealnie. W ten sposob wykazano, ze
rownania (5.4) i (5.5) sg od siebie niezalezne. Jest to jedna z najistotniejszych
zalet koncepcji ujecia lotu sterowanego jako ruchu nieswobodnego z wiezami
uog6lnionymi [2]. Rownania lotu sterowanego w przestrzeni btedow mozna
wiec badac czy rozwigzywacé niezaleznie od siebie, co niezwykle upraszcza ba-
dania i rozwigzywania obu réwnan.

Posta¢ obu réwnan jest identyczna z réwnaniem jakie uzyskiwano przy
badaniu ptaskiego lotu sterowaniego [2,5]. Totez i metody rozwigzywnia jak
i badania réwnan (5.4) i (5.5) moga by¢ z peitnym powodzeniem wykorzy-
stywane jak w cytowanych pracach. Roéwnania wyprowadzone z nieliniowej
postaci zwigzkow sprzegajacych majg forme nieliniowych réwnan Lienarda i
celem ich rozwigzania dla t £< tw, 00), nadaje sie doskonale kwadratowa me-
toda rozwigzywania takich réwnan [5,6]. Jej zaletami sg: wieksza doktadnos¢
od innych metod graficzno-analitycznych, a najwazniejsza to tatwos¢ progra-
mowania na cyfrowe maszyny obliczeniowe. Rozwigzywanie tych réwnan dla
t < tw polega na scatkowaniu prawych stron jako wiadomych funkcji czasu, a
wiec nie stanowi problemu obliczeniowego.

Liniowe zwigzki sprzegajace w postaci:

ov - 1I{t  Tw)[ Myl kiuA|
(5.6)

6h = 11(t - tw)[-KiliC - kOkC]
prowadzg do réwniez liniowych réwnan dystrybucyjnych [2]:

i) +//(< —tw)[X[ui + \OW] —a (5.7)
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C+ 11{l —tw)["iki, + Aok(] — (ih (5-8)

Réwnanie (5.7) jest sprzezone z réwnaniem (5.8) jedynie funkcjg wymuszajaca
av, natomiast réwnanie (5.8) jest réwnaniem niezaleznym. Jezeli funkcja
dh = const, co moze mie¢ miejsce przy i — const, wowczas uzyskuje sie
rozwigzanie réwnania (5.8) w caltym przedziale czasu, a zatem dla t < tw
i dla t > tw jak to wykazano w pracy [2]. Rozwigzanie to jest pewng
kombinacjg funkcji regularnych z elementarng dystrybucjg 1l1(t —tw). Da-
leko lepsze rezultaty badawcze uzyskuje sie po sprowadzeniu réwnan zaréwno
(5.4) i (5.5) jak i réwnan (5.7) i (5.8) do réwnowaznych ukfadéw réwnan na
ptaszczyznach fazowych {r/,?/} i {CC}- Wyznacza sie oddzielnie rozwiazania
dla t < tw i oddzielnie dla t > tw, a nastepnie "zszywa si¢” rowigzania
obszarami osiggalnosci [2,4].

Problemowi wyznaczania obszaréw sterowalnosci i osiggalnosci dla stero-
wania lotem ptaskim poswiecono juz wiele prac oprécz powyzej cytowanych.
Dlatego tez w niniejszym opracowaniu nie rozwaza sie ich szczegétowo. Wy-
kaz wazniejszych pozycji poswieconych temu problemowi mozna znalezé w
publikacjach [4,6]. Na rys.3 podaje sie sposob przedtuzania (”zszywania”)
rozwigzan obszarami osiggalnosci dla liniowych (5.6)2 * nieliniowych (5.2)2
zwigzkow sprzegajacych. Obszar sterowalnosci ograniczajg linie przecigzen
dopuszczalnych sterowania, zgodnie z nieréwnoscia;

ni- 1j <0 (5-9)
Przecigzenie normalne wigze z silg sterujgcg nastepujaca, zaleznos¢:
nsg = - Ai/"KK-A0/K) (5-10)

Zatem krzywe ograniczajgce obszar sterowalnosci na ptaszczyznie {C,C) wy_
znacza rownos¢ wynikajgca z wiezéw jednostronnych (5.9):

[-AIiAOC-A0/(C)]2= (iW)a (5-u )

Réwnosé (5.11) wyznacza granice obszaru sterowalnosci réwniez dla liniowych
zwigzkow sprzegajacych jesli przyjaé /(£) = ; za$ /'(E) — 1. Obszar ograni-
czony tymi krzywymi oznaczono przez Q. Trajektorie fazowe, reprezentujgce
lot sterowany, asymptotyczne wzgledem obszaru sterowalnosci Q w sensie
Wazewskiego (te, ktére wchodzg do obszaru J? ale juz z niego nie wychodza)
wyznaczajg obszar osiggalnosci i?o-

Rozwigzania ukiadu réwnan na ptaszczyznie fazowej, rownowaznego row-
naniom (5.5) i (5.8) dla t < tw wyznaczajg trajektorie lotu niesterowa-
nego. Naniesione na obszar osiggalnosci Ju sa przedtuzane trajektoriami
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Rys. 3. Obszary osiagalnos'ci dla nieliniowych (a) i liniowych (b) zwigzkéw
sprzegaj acycli
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lotu sterowanego. Bezpieczne przejécie na lot sterowany jest mozliwe tylko z
tych trajektorii lotu niesterowanego, ktére przecinajg obszar osiggalnosci Qg.
Wyznaczajg one zarazem warunki bezpiecznego startu rakiety.

6. Podsumowanie i wnioski

Ujecie lotu sterowanego jako nieswobodnego ruchu ztozonego daje bardzo
cenne korzysci badawcze. Rozdzielenie ogélnych réwnan ruchu z wigzami uo-
g6lnionymi na réwnania rucliu sterowanego idealnie i réwnania ruchu w prze-
strzeni btedéw, stwarza mozliwos¢ przejrzystej a zarazem znacznie prostszej
formy badawczej ztozonego procesu sterowania. Ponadto wprowadzenie ru-
chomego ukladu wspoétrzednych wykazuje istotne zwigzki lotu sterowanego ze
znanymi powszechnie zasadami badania ruchu ztozonego w mechanice teore-
tycznej. Zwigzki te do tej pory nie byly zauwazane.

Szczeg6lnie wyraznie upraszczajq sie bada.nia.nia lotu sterowanego obiektow
osiowo-symetrycznych i to wcale nie w wyniku specjalnie do tego celu stoso-
wanych uproszczen. Ograniczono sie jedynie do uzasadnionych uproszczen,
wynikajgcych z rozwiniecia funkcji trygonometrycznych w szereg potegowy.
Wykazano uniezaleznienie sie réwnan ruchu w plaszczyznie pionowej od row-
nan ruchu bocznego, ajeszcze bardziej przekonywujgce uniezaleznienie réwnan
wiezow dla kata podniesienia, od rownan wiezéw dla kata kierunku. Jak to wy-
nika z rezultatéw w formie réwnan lotu sterowanego w przestrzeni btedéw (5.4)
-r (5.8), badania tych réwnan mozna przeprowadza¢ znacznie rozwinietymi do
tej pory metodami badania lotu ptaskiego.

Powyzsze wnioski, wynikajgce z rezultatow przedstawionego opracowa-
nia, sg jedynie wnioskami ogélnymi o dos¢ istotnym znaczeniu praktycznym.
Nie wyczerpujg korzysci jakie daje opracowane ujecie lotu sterowango, kto-
rym poswieci sie dalsze opracowania. Jednym z najwazniejszych korzysci
przewidywanych bedzie bez watpienia mozliwos¢ wyznaczenia réwnan wiezéw
realizujacych miniinalno-czasowe przechwytywanie celéw ruchomych. Zaga-
dnieniu temu poswieci sie najblizsze opracowanie.
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Space Guidance of Rockets with a Fixed Point of Observation in Terms
of a Compound Motion

Summary

In this paper a controlled flight of rockets is defined as a compound non-free
motion with generalized constrains. A simple way to separate the equations of an
ideal controlled motion from those motion in an error space is described using the
concept of relative velocity in a compound motion. Allowing the normal and side
relative velocites to be zero, ideal beam-controlled flight is determined. It is shown
that the equations of G a ideal controlled (light, arc supplemented by the equations
of motion in the error space in the attainment region. In this way we can describe a
controlled real flight.
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ROWNOLEGLE ZBLIZANIE JAKO GRANICZNY
PRZYPADEK MINMALNO-CZASOWEGO PROGRAMU
PRZECHWYTYWANIA

Stanistaw D ubiel

Wojskowa Akademia Techniczna, IVarszawa

Osobliwym rozwigzaniem w problemie minimalno-czasowego przechwy-
tywaniajest rownolegle zblizanie przy statej predkosci lotu celu i rakiety,
jako druga faza sterowania. Eliminowanie ograniczen bezpiecznego ste-
rowania w fazie pierwszej prowadzi do skracania czasu wykonywania
manewru dla dojscia do zblizania réwnolegtego, ktéry w granicy ma-
leje do zera. Czas przechwytywania jest wowczs czasem rownolegtego
zblizania z impulsowa zmiang kierunku wektora predkosci rakiety w
chwili rozpoczecia procesu sterowania.

Stosowane oznaczenia

t - czas,
O.ry - nieruchomy uktad wspétrzednych,
on - ruchomy ukiad wspétrzednych,
- 0s pola obserwacji uktadu Sledzgcego cel,
Ai - kat elewacji w uktadzie Sledzenia.,
u - sterowanie,
tw —t0 - chwila wigczenia sterowania,
tp - chwila przelgczania sterowania,
\% - predkos¢ rakiety,
Ve - predkos¢ celu,
X,Xc - kat odchylenia wektora predkosci: rakiety, celu

p - kat S$lizgu rakiety,
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£c - odlegtos¢ celu od bieguna obserwaciji,
- wydatek masowy paliwa, // = —m,
We predkos$¢ wylotowa gazéw z dyszy silnika,
F - ciag silnika rakietowego, F = fiwe,
Tly - jednostkowe przyspieszenie boczne (przecigzenie),
nd - dopuszczalne przecigzenie,
y(t) - poszukiwana ekstremala,
- funkcja tworzaca problem optymalizaciji,
C - pewna nowa zmienna w zadaniu w formie Mayera,
A, - nieokreslone mnozniki Lagrange’a.

1. Wprowadzenie

Spotykana w literaturze interpretacja garnicznej fazy proporcjonalnej
nawigacji, ktorg jest faza rownolegtego zblizania, nie jest jednoznaczna.
Wiegkszos¢ autordw traktuje strategie zblizania rownolegtego jako zblizanie
proporcjonalne z nieskonhczenie wielkim wspotczynnikiem proporcjonalnosci
[5,6,7]. Pojawia sie réwniez przekonanie, ze zblizanie réwnolegle jest nawigacja
proporcjonalng z zerowym wspo6tczynnikiem proporcjonalnosci. Mozna, wyka-
za¢, ze faza zblizania réwnolegtego jest fazg zblizania z zerowym sygnatem
sterowania Kierunkiem z czego mozna wyciggna¢ wniosek, ze wspoétczynnik
proporcjonalnosci moze by¢ réwny zeru.

Na gruncie funkcji regolarnych obie interpretacje posiadajg pewne uza-
sadnienie, z tym, ze pierwsza, posiada pewne pozory stusznosci dla punktu
poczatkowego, druga natomiast réwniez mozna "uzasadni¢” dla ustalonego
juz procesu zblizania réwnolegtego. Istotnie w chwili rozpoczecia procesu ste-
rowania z warunkami poczgtkowymi nie spetniajagcymi warunku réwnolegtego
zblizania niezbedny jest impuls zmieniajgcy kierunek wektora do potozenia
realizujgcego zblizenie ronolcgle. Konieczna jest do tego celu sita. normalna
nieskonczenie wielka i dziatajgca w nieskonczenie krétkim czasie.

Rozwigzanie minimalno-czasowego problemu przechwytywania zezwala na
jednoznaczne ujecie zblizania réwnolegtego jako granicznej fazy tegoz stero-
wania [1,5,6.7]. Konieczne bedzie wykorzystanie do tego celu elementarnych
dystrybucji, przy pomocy ktérych mozna bedzie wykazaé istote mechaniki tego
sposobu sterowania. Zagadnieniu temu poswieca sie niniejszg prace.
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2. Sformutowanie problemu

Problem minimalno-czasowego przechwytywania, a wiec i jego zazwy-
czaj druga faza, zblizanie rdwnolegle, posiada juz duze znaczenie prak-
tyczne. Program takiego sterowania jest stosowany w wielu zestawach ra-
kietowych, zaréwno przeciwlotniczych jak i morskich. Znaczenie jego wzra-
sta wraz ze wzrostem zdolnosci manewrowych rakiet, ktére dla nowoczesnych
rakiet dochodza do dopuszczalnych jednostkowych przyspieszen normalnych
(przeciazen) n,i = 40. Przy tak duzych zdolnosciach manewrowych rakiet
zmiana kierunku lotu sarna rakieta, zachodzi¢ moze w znacznie krétszym cza-
sie, anizeli zmiana kierunku nosiciela (samolotu czy okretu, a nawet wyrzutni).
Dopuszczalne bowiem przecigzenia normalne samolotu ze wzgledéw technicz-
nych sg mniejsze od nd = 10; nie pociggajace natomiast utraty Swiadomosci
pilota powinny by¢ mniejsze od ns = 5.

Zadanie minimalno-czasowego przechwytywania rakietg polega¢ bedzie na
realizacji takiego manewru, ktéry z dowolnego kierunku lotu rakiety zezwoli
na osiggniecie punktu spotkania z celem w jak najkrotszym czasie. Problem
sprow'adzi sie do poszukiwania optymalnej strategii sterowania, ktorg opisze
program minimalno-czsowego sterowania, rakietg przechwytujaca cel. Zadanie
formutuje sie nastepujaco:

< Wyznaczy¢ minimalno-czasowy program sterowania rakietg o stalej
predkosci lotu, przechwytujgca cel w ustalonym locie.

Zadanie tak sformutowane jest, z punktu widzenia teoretycznego, banal-
nie proste, ale daje bardzo przejrzysty sposob przejscia do granicznego ujecia
przechwytywania metoda zblizania rownolegtego.

3. Program mninimalno-casowego przechwytywania

m——= Fcos(3- Px 3.1
= ( (3.1)

(3.2)
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(3.3)
Warunki bezpieczenstwa, (wiezy jednostronne):
O<ny<iid dla flIn>0
(3.4)
0> —ny>— dla @&<0
Zatozenie V = const, zezwala poming¢ rdwnanie (3.1), zatem do

rozwigzania problemu wystarczy wykorzysta¢ pozostate réwnania od (3.2).
Ponadto w miejsce réwnan (3.3) wprowadzi¢ mozna réwnania wiezéw dwu-
stronnych, okreslajacych wzajemne potozenie rakiety i celu, ktore powszechnie
nazywa sie kinematycznymi réwnaniami ruchu:

— = ~ i\ — +
7e—dt V Sil™X (3.5)

= -V COs(x - Pn) + vccos(xc - fin)

Sytuacje biezgaca, opisang powyzszymi wiezami przedstawia rys.1.

Wprowadzenie zwigzkéw (3.5) ujmuje lot sterowany jako ruch ztozony, po-
niewaz zwigzki te okreslajg ruch uktadu ruchomego. Warto przy okazji zwr6cié
uwage, ze w procesie samonaprowadzania ruch rakiety jest zarazem ruchem
unoszenia, poniewaz rakieta znajduje sie w poczatku uktadu ruchomego. Jej
potozenie wyznaczg catki z rownan (3.3). Potozenie biezace rakiety mozna
rowniez wyznaczy¢ ze zwigzkow (3.5) wzgledem biezgcego potozenia celu, po-
niewaz zwiazki te spetniajg role rownan wiezéw, ktdére przy ustalonym locie
celu i statej predkosci rakiety sg wiezami holonomicznymi.

Zgodnie ze sformutowanym zadaniem lot celu jest lotem prostoliniowym
ze stalg predkoscig, a zatem Vc — const i \c — const. Nieruchomy ukitad
wspo6trzednych mozna wiec tak ukierunkiwaé, ze \c = 0, natomiast potozenie
rakiety w chwili wlgczenia uktadu sterowania przyja¢ w poczatku uktadu nie-
ruchomego, czyli: x(tw) = 0, y(tw) —0 i tw = tO.
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Potrzebne do optymalizacji zwigzki ograniczg sie do (3.2) i (3.5) uzupet-
nione jednostronnymi wiezami, jako warunkami bezpieczenstwa (3.4). Wa-
runki te przedstawia sie w formie réwnosci, po wprowadzeniu nowej zmiennej

C [4,7]:
ny(ny + nji)+ (2=0
(3.6)
ny{nd- ny)- =0
Funkcjonatem jako$ci jest czas, zatem jego forma dla to = 0 jest
nastepujaca: .
=0 dt=1t 3.7)
0

Zadanie polega na znalezieniu minimum funkcjonatu (3.7) z warunkami w
postaci rownan wiezow:

VIER =0 (3.8)

92s N + ~{vsin(x- A) +vesin/,]=0 (3.9)



96 S.Dubiel

<P3=" + V COs(X- Pn) - vccosPn = 0 (3.10)

y4=ny(ny+ nd)+ (2=0 (3.11)

Poszukuje sie z posrdd zmiennych niewiadomych x? pn, E, ny i £ funkcji
minimalizujgcych funkcjonat (3.7). Buduje sie w tym celu rozszerzong funkcje
tworzaca F{x,Pn,ic,ny> C) ° postaci:

F(yi,yi,t) = 1+ ~3 (:312)
i=0

dla ktérej wyznacza sie rdwnania Eulera-Lagrange’a z formy:

=0 3.13
dyi o diji (3.13)

Uzyskuje sie nastepujace postacie rownan Eulera-Lagrange’a dla poszczegdl-
nych zmiennych niewiadomych:
— dla zmiennej \:

Al - — ¢c0s(X - Pn) + vesin(\- pn) =0 (3.14)

Sc

— dla zmiennej /3
A2+ Z/\[—’\ cos(x —?n)+ K sin /?,] + A3[—V sin(x —/?«) + Vcsin/?,] = 0 (3.15)
c
— dla zmiennej £c:
A3 + sin(x - Pn) + vccospn] = 0 (3.16)
— dla zmiennej ny = u:
— A~y + Ai(2«+ 7id) = 0 (3.17)

— dla zmiennej (:
AM( =0 (3.18)

Funkcja F nie zalezy w sposéb jawny od czasu, a zatem catka pierwsza rownan
Eulera-Lagrange’a sprowadzi sie do postaci:

C = —Aj—+ -jr-\Ysin(X —Pn) + Vcsinpn] +
(3.19)
+ X3[Vcos(X - Pn)- vccos/?,] + A,[«(u+ nd)+ (2]
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Warunki w punktach zatamania (Erdmanna-Weierstrassa):

(w _OF_
diA - din
czyli:
Aj- = AL+ A2—= A2+ A3- = A3+

Warunki transwersalnosci:

daja C = —1.
Rozwiagzywanie réwnan Eulera-Lagrange’a najlepiej rozpoczg¢ od réwna-
nia (3.18), ktoére jest rozwigzaniem alternatywnym:
(@) =0 lub (b) C=0 (3.20)
Rozwiagzanie (a) pocigga za sobg w mysi réwnaia (3.17) A] = 0 co przy
dowolnosci Aj jest wykluczone. Wyklucza to zarazem rozwigzanie zmiennego
u(t). Rozwigzanie natomiast (b) daje dwie graniczne wartosci:

n\= —a u2=_0

Zaleznie od znaku poczatkowej predkosci katowej linii obserwacji pierwsze
rozwigzanie mozna, zapisac jako:

ui = n(/signd/:h
dt

W mys$l rownania (3.2) prowadzi to do nastepujacych zaleznosci kata x (0:

X(t) ~ X(to) = -/ 7~ dr = - M0) (3.21)
0
Wyrazenie (3.21) mozna wstawi¢ do wzoru na predkos¢ katowa linii obserwacji
(3.5), przy czym jej wyznaczenie wymaga, okreslenia zmiennych (3n i £c.
Mozna tego dokona¢ za pomocg wpolrzednych potozenia rakiety i celu. Zmiane
potozenia rakiety zezwala okresli¢ rozwigzanie (3.21) z zaleznosci (3.3). Po ich
scatkowaniu uzyskuje sie:

t
X(t) = x(t0) + 1 V cos \(t) dr = x(t0) ----Y-_-(?_(sin y - sin \o)
J n, i1l
(3.22)
2 V2
2/(0 = y{to) + / Vsinx(r) dr = y(10) ---—-—--- (cosx - cos \0)
J ndtj
<0

7 — Mechanika w lotnictwie
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Analogicznie wyznacza sie wspétrzedne potozenia celu, ktére dla ustlonego
lotu celu: Xc = 0i Vc= const dajg koricowe wzory:

xc(t) = xc(t0) + Ve(t —to)
(3.23)
yc = 110 = const
poniewaz dla lotu prostoliniowego celu dobiera sie tak nieruchomy uktad

wspoétrzednych aby os' Qi' byta réwnolegta do kierunku predkosci celu Vec.
Z zaleznosci (3.22) i (3.23) juz bardzo tatwo wyznaczy¢ £c(/) i /A(t):

ec = (xc- x)2+ (yc- yf (3.24)
ctg/3)t = n (3.25)
Vc~y

Predkos¢ katowa /h mozna wyznaczy¢ po zrozniczkowaniu (3.25) lub z
wyrazenia (3.9). Z uwagi na fakt, ze istotny jest jedynie znak tejze predkosci
katowej (3n, wystarczy potraktowac wyrazenie w nawiasie zaleznosci (3.9) jako
funkcje przetgczania:

a(t) = -n sin(\' - /?,) - sinj3n (3.26)

gdzie n = V/Vc, za$ katy \ * Pn wyznaczyé mozna odpowiednio z zaleznosci
(3.21) i (3.25). Rozwigzanie na sterowanie w formie ogélnej mozna wiec zapi-
sac:

u(t) = signa(t)[.11(t - t0)- 1I(t - tp)]nd (3.27)
Forma (3.27) obejmuje oba rozwigzania = signa(t)nd dla t £ (/0,tp) i
W = 0dla t > tp, przy czym tp odpowiada cr(lp) = 0. Zmiana kierunku
lotu rakiety wymaga impulsu sterowania, ktéry mozna wyznaczy¢ z réwnania
(3.8) po podstawieniu don sterowania (3.27). Obustronne scatkowanie daje:

X(tp) ~ x(to) = sign<r(t)[lI(t- /0) - U(t- tp)]~{tp- t0O) (3.28)

Oznacza sie dalej: lop = nj,{tp —to) jako impuls catkowity niezbedny do do-
prowadzenia sterowania do zblizenia réwnolegtego. Impuls lop jest wielkoscig
malejagca wraz ze zmniejszaniem sie przedziatu czasu [/q,/p], a wiec przy
zwiekszaniu dopuszczalnej wielkosci sterowania. 7N\ Przy /p -> io, a wiec
Wd —* oo warto$¢ lop zmierza do warosci okres$lonej gwattownym przejsciem
do zblizenia rownolegtego, czyli:

t;IJiR?OIOp = H{Xr - Xo) = I'oP (3.29)
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gdzie xr jest katem realizacji zblizenia réwnolegtego od chwili t = /0. Wy-
znaczy¢ go mozna z warunku:

a{t) = 7sin(\r ~ Pno) + sin 6o = 0 (3:30)

Sterowanie minimalno-czasowe mozna dalej zapisa¢ w formie:
u(t) = sign/3011{t ~ @ ~ 11~ ~ Ip)lov (3.31)
tp —IQ

Przy tp —=t0 sterowanie u(t) zmierza do wyrazenia:

u(t) = signp05(t - t0)I'op (3.32)

nierealne z uwagi na nj —moo. Posiada natomiast istotny sens teoretyczny
jako dystrybucyjny zapis logiczny sterowania metodg zblizania réwnolegtego
i to w Scistym ujeciu. Celem ilustracji tego problemu rozwaza sie przykiad z
odpowiednimi danymi dla matych rakiet samonaorowadzajgcych sie.

4. Przyktad sterowania minimalno-czasowego

llustracje sterowania minimalno-czasowego prezentuje sie dla malej rakiety
samonaprowadzajgcej sie o nastepujgcych danych:

« prekos¢ rakiety V = 500 ms-1 = const,

= poczatkowy kat kierunku x(/0) = #,-.

= potozenie rakiety w chwili t = t0: x(10) = 0, y(t-0) = 0,
« predkosé celu Vc = 300 ms-1,

= odlegtos¢ linii lotu celu od poczatkowego potozenia rakiety, czyli para-
metr d = 6000 m,

e poczatkowy kat pochylenia linii obserwacji jsno = &/3,

= dopuszczalne przyspieszenia jednostkowe: nui = 4.274, nn = 10,
nd3 = 25 ndA- 50, ndb = 100, nds = oo.
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Program minimalno-czasowego przechwytywania celu dla poszczegélnych
dopuszczalnych przecigzen ridi zgodnie z wyrazeniami (3.31):

u(t) = n(t) = sign3n— — ~ N — — lopi 4.1)
tp lo
gdzie:
lopi — (lI(tp tQ
przy czym chwile tp wyznacza zerowanie sie funkcji przelaczania a(t). Dla
réznych wartosci iidi zmiane tej funkcji przedstawia rys.2. Warto podkresli¢,
ze dla t > tp a(t) = 0. Poprawny zatem zapis sterowania przyjmuje postac:

- to)~ lI(t ~tp)||bIoi H%

u(t) = n(t) = signcr(/.)
tp —to

llustracje zmian impulsu potrzebnego do doprowadzenia procesu sterowa-
nia do zblizenia réownolegtego dla réznych n,n podano na rys.3. Przebieg
wykazuje zmniejszanie sie I0M wraz ze wzrostem nu. Jest to zrozumiate po-
niewaz czas wykonania manewru potrzebnego do doprowadzenia do zblizenia
rownolegtego maleje, a zatem maleje \{tp) - ,\(/u)-

Zmniejsza sie réwniez minimalny czas przechwycenia celu, jak to przedsta-
wiono na rys.4. Droga rakiety sterowanej programami minimalno-czasowego
przechwytywania jest rézna dla réznych przecigzenn dopuszczalnych. Propor-
cjonalnym do dtugosci drogi jest i czas przechwytywania ze wzgledu na stalg
predkos¢ lotu rakiety.
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Rys. 4. Tory lotu rakiety sterowanej programami minimalno-czasowymi
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Rezultaty powyzsze wykazujg réwniez istote problemu minimalno-cza-
sowego przechwytywaniajako zadania warunkowego. Bez ograniczenia dopusz-
czalnych przecigzen normalnych, jedynym rozwizaniem minimalno-czasowego
przechwytywania bytoby graniczne rozwigzanie, czyli zblizenie roéwnolegle
(3.32). Ma ono jednak tylko znaczenie symboliczne poniewaz sterowanie takie
jest niemozliwe do realizacji praktycznej.

Zblizenie réwnolegle posiada znaczenie realne jedynie jako druga faza. ste-
rowania minimalno-czasowego. Wspotczynnik proporcjonelnosci przy takim
sterowaniu nie moze byé ani réwny zeru ani réwny nieskonczonosci. Dla re-
alizacji sterowania metodg zblizania réwnolegtego potrzebna jest skonhczona
jego wartos¢ i to tak dobrana aby jak najszybciej wygasi¢ wszelkiego rodzaju
odchylenia lotu od zblizania rownolegtego. Problemowi temu nalezy poswiecic¢
oddzielne opracowanie.

Literatura

1l Dobrotenskij I.P. i inni, Avtomatika upravlaemych snarjadow, Oborongiz,
Moskwa, 1963

2. Dubiel S., Homziuk A., Minimalno-czasowe strefy sterowalnosci, Mech.
Teor. i Stos., Warszawa 1991

3. Dubiel S., Naprowadzanie rakiet na cele ruchome jako nieswobodny ruch
ztozony, Biul. WAT nr.10, Warsza 1990

4. Dubiel S., Minimalno-czasowy problem sterowania w nawigaciji,

Mat. Konf. Akademii Marynarki Wojennej, 1991

5. Glapski M., Mozliwosci i ograniczenia proporcjonalnego samona-
prowadzania rakiet "powietrze-powietrze” , Dodatek do Biul. WAT Nr

11, Warszawa 1985

6. Lebedev A.A., Cernobrovkin A.S., Dinamika potcia bezpilotnych letatel-
nych apparatov, Oborongiz, Moskwa 1962

7. LEITMANN G., Optimization Techniques willi Applications to Aerospace Sy-
stems, New York-London, Acad Press 1962

8. Locke A.S., Gwidance, D.Van Nostrand Company, ICN Princeton, New Jer-
sey, Toronto, NewYork, London, 1955



Ro6wnolegle zblizanie jako graniczny przypadek. 103

Parallel Approach Method as a Limit Case of the Minimum-Time
Interception Program

Summary

A parallel approach at a constant velocity of both the target and the rocket, as
a second phase of control, is a singular solution to the minimum-time interception
problem. Elimination of safe Height control restrictions in the first phase results in
the execution time shortening changes of direction of flight to the parallel approach.
In the limit case this time approaches zero. The time of interception is then equal to
the time of a parallel approach with the impulsive change of direction of the rocket
velocity vector at the begining of the control process.
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EFEKTY DYNAMICZNE MINIMALNO-CZASOWEGO
STEROWANIA RAKIETA
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Realizacja minimalno-czasowego programu sterowania pocigga za sobg
pojawienie sie proceséw przejéciowych, odchylajacych rzeczywisty prze-
bieg sterowania od sterowania idealnego. Program sterowania idealnego
wyznaczono dla rakiety potraktowanej jako punkt materialny [2]. Rze-
czywisty ruch rakiety jako bryly pocigga za sobg pojawienie sie odchy-
len, wywotanych bezwiadnoscig samej rakiety jak i dynamika ukiadu
napedowego sterdw.

1. Wprowadzenie

Program minimalno-czasowego przechwytywania okresla ksztalt sygnatu
sterujacego i ideatem bytoby takie sterowanie, ktére wywotywatoby sity nor-
malne, realizujgce ten program bez odchylen. Reprezentantem sit normal-
nych sg jednostkowe przyspieszenia normalne riy (przecigzenia). Ich przebieg
winien by¢ identyczny do sygnatu sterujgcego. Realizcje takiego sterowania
nazywa sie sterowaniem idealnym.

Generacja sity normalnej, zmieniajgcej kierunek lotu, jest mocno ztozona.
Wymaga bowiem najczesciej zmiany potozenia rakiety jako bryly o taki
kat natarcia, jaki jest konieczny do powstania sity nosnej (fub bocznej)
odpowiadajgcej programowemu przecigzeniu. Pocigga to za soba pewne opo-
znienia wywotane bezwtadnoscig rakiety i mechanizmu napedu sterdéw. Efekty
te pociggaja za sobg dos¢ znaczne odchylenia przebiegdw przecigzen rzeczy-
wistych w odniesieniu do minimalno-czasowego programu idealnego. Zasadni-
czym zamierzeniem nizej zapoczgtkowanych badan bedzie zbadanie w jakich
warunkach odchylenia te bedg najmniejsze.
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2. Uktad rownan lotu w warunkach sterowania rzeczywistego

Badania rzeczywistych warunkdéw raelizacji minimalno-czasowego sterowa-
nia rakietg przeprowadza, sie dla lotu ptaskiego w ptaszczyznie poziomej, ana-
logicznie do wyznaczonych programow sterowania, idealnego [2]. Proces stero-
wania bada sie dla ustalonych warunkoéw lotu celu i statej predkosci rakiety.
Roéwnania lotu rakiety w ptaszyznie poziomej ogranicza sie w mys$l réwnan z
ukitadu przestrzennego [3] do postaci:

av

m— = Fcosp- Px=0 (2.1)

mV ~ = Fsinfi + Py (2.2)
AN 0..

rm= mu= - 771/- (2.3)
» e

IxXP=L (2.4)

I,r = N - (ly- Ix)iX (2.5)

Réwnania wiezow, ktore sg zarazem réwnaniami linii obserwacji celu jako
osi Ogf ukfadu ruchomego [3] przedstawiajg sie nastepujgco:

<=6 + 'ocos(xo - Ai)- Vccos(e- fjn) =0
(2.6)

A2 = ZePn + VOsin(xo - Ai) - Vccos(™c- /M) =0
Zwigzek sprzegajacy:
&(6v,6udv) = Y (tw,te)<P(y,i/,ii,j3n) (2.7)

Zaréwno réwnania wiezéw (2.6) jak i rownanie zwigzku sprzegajacego (2.7)
wyrazono dla punktu obserwacji celu Qo nie pokrywajacego sie z potozeniem
rakiety [3]. Dla. rakiet samonaprowadzajgcych sie uktad obserwacji znajduje
sie na poktadzie rakiety, a wiec potozenie rakiety pokryje sie z poczgtkiem
ukfadu ruchomego. W zwigzku z tym /= 0, 7= 01i i)= 0, zas§ w miejsce \O
wejdzie kat pochylenia wektora predkosci rakiety

3. Ro6wnanie wahan bocznych

Zaleznosci sit i momentéw aerodynamicznych ogranicza sie do zwigzkéw
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liniowych od kata. $lizgu i odpowiednich predkosci katowych. Ponadto przy
ciggu silnika réwnowazgcego opor aerodynamiczny zmiana masy okreslona
réwnaniem (2.3) jest nieznaczna i wptywa w bardzo matym stopniu na efekty
dynamiczne w procesie sterowania. Ruch obrotowy rakiety osiowo syme-
trycznej (2.4) nie jest sprzezony z ruchem bocznym, dlatego w dalszych
rozwazaniach zostaje pominiety. Kat $lizgu (3jak i predkosci katowe pi g sa
nie wielkie, zatem znaczacy wptyw na. efekty dynamiczne zachow ujg rownania
(2.2) i (2.5). Wymienione powyzej ograniczenia, upraszczajg uktady réwnan:
lotu, wiezéw i zwigzkdéw sprzegajacych do nastepujgcych postaci:

X = b'p
(3.1)
v = —d0I3 —(iV3 —({=2r + H0S —b\6
przy czym r = /3+ X oraz:
F + Pg ., NP , N2
b' = a0 =
mV u L 1 /
N 4 N . N*
a= - bn= =2 fit = —-
2 1z h Iz
Réwnania wiezéw:
ic+t Vsin(x - fiu)+ Vesinfin= 0
(3.2)
(¢cPn + Vc[pcos(\ - fin)+ coOs/?,] = 0
Zwigzek sprzegajacy dla minimalno-czasowego sterowania [2]:
6= //(/. - t0)[a,up(t) + «(,(),, - N,)] (3.3)
przy czym:
aog *«io
a*= Wb ah= wT

za$ a jest wspodtczynnikiem proporcjonalnej nawigacji.

Réwnania (3.1) wykazuja, ze bardzo tatwo mozna wyeliminowa¢ jedng ze
zmiennych, a mianowicie \ lub fi.

Poniewaz celem gldwnym niniejszego opracowania sg efekty dynamiczne
procesu sterowania, zatem korzystniej bedzie wyeliminowa¢ zmienng /3 ROw-
nania zatem zredukujg sie do postaci:

X +niX 4" (loX —M -f b[6 (3.4)
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gdzie:
Ug = (i) + (L™ al = 1)+ ftj + fi2
fol = bo\

Réwnanie (3.4) jest wlasciwie réwnaniem drugiego rzedu zatem nalezy
wprowadzi¢ nowg zmienna. Z uwagi na fakt, ze sterowanie optymalne wy-
prowadzono w formie przecigzen zatem w miejsce zmiennej \ wprowadza
sig przecigzenie n(Z). Zwigzek miedzy tymi zmiennymi przedstawia sie
nastepujaco:

X=f «(0 (3-5)
zatem rownanie (3.4) mozna zapisa¢ w postaci:
h(t) + + a0n(t) = sign/A[lI(t - tO) - 1I(t - tp)\nd (3.6)

Réwnanie (3.6) zezwala na wyznaczenie efektéw dynamicznych sterowa-
nia minimalno-czasowego i dla uzyskania rezultatébw zamierzonych w niniej-
szym opracowaniu posiada forme zadawalajaca. Mozna jednakze uog6lnic¢
jego posta¢ na forme ujmujgcg sterowanie rakietg samonaprowadzajgca sie
tacznie z efektami dynamicznymi przez wprowadzenie wymuszenia zwigzkiem
sprzegajacym dla zasady zblizenia proporcjonalnego. Oznacza sie w tym celu
wymuszenie w réwnaiu (3.6) przez np(l) czyli:

np(t) - sign/)(I[7/0- Hp]nd (3.7)
Celem skrdcenia zapisu funkcje Heaviside'a oznaczono nastepujgco:
I1(t —to) —Ho I{t —lp) = llp

Wykorzystanie zwigzku na zblizanie proporcjonalne w formie nieco zmo-
dyfikowanej:

X = a(0p + P) (3-8)

zezwala na wprowadzenie uogo6lnionej postaci wymuszenia do réwnania (3.6),
ktérego posta¢ przyjmie forme:

ii(t) + «!/>(<) + aOn(t) = uE(fi, + (3 (3.9)

W réwnaniach (3.8) i (3.9) i ponizej fi jest predkoscig katowa linii obserwacji
(pominieto indeks dolny n).
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Réwnanie (3.9) podane w powyzszej formie wykazuje, ze "sterowanie row-
nolegle” wymaga skonczonego wspoétczynnika proporcjonalnosci, a jedynie wy-
muszenie programowe przyjmie forme:

a—%t = sign/2/>(/ - Ip)lop (3.10)
4

zgodng z graniczng forma sterowania miniamalno-czasowego [2].

4. Realna forma sterowania minimalno-czasowego

Rozwiazanie réwnania (3.9) zezwala na okreslenie warunkéw radnego ste-
rowania minimalno-czasowego. Opisuje ono elekty dynamiczne wywotane
realizacjg programu minimalno-czasowego, kére wykluczg program graniczny
powyzszego sterowania. Program taki jest nie realny ze wzgledéw technicz-
nych. Jednakze efekty dynamiczne zezwola ustali¢ realne warunki realizacji
sterowania minimalno-czasowego.

Przebieg rozwigzan wywotany efektami dynamicznymi zezwala ustali¢ naj-
krotszy skonczony czas wykonania zmiany kierunku lotu rakiety dla osiggniecia
drugiej fazy sterowania minimalno-czasowego (zblizania réwnolegtego). Efekty
dynamiczne sterowania, opisujg nastepujgce rozwigzania réwnania. (3.6), kto-
rych forma zalezy od relacji miedzy wspotczynnikami ao i ]

Dla matych wysokosci (np. 1l = 1000 m) u{ > 4«o i pierwiastki charak-
terystyczne réwnania jednorodnego (3.6) sa tylko rzeczywiste. Rozwigzania
przyjma postac:

ny(t) = signPond{(n0- //P)[l ~ ~ ~ Aie A< 0 ~ ~ A& 0] *
(4.1)

A2 —Ai A2 —Ai

Dla relacji aj = 4a0, a wiec dla al, ktory daje najkréotszy czas uspokojenia
procesdw przejsciowych: wiaczania i przetgczania, rdwnanie charakterystyczne
ma jeden pierwiastek podwoéjny: A= 0.5«i i rozwigzanie przyjmuje postac:

ny(t) = signPonAtflo - JIP)\1- [1+ A(t - <0)]e-A- Jol +
1 L (4.2)

+ NP+ \(t -
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Dla a2 < 4(iq rozwigzanie ma postac:

ny(t) = sign/20W(/{(//0 - (cosu;(/- /0)+ - sinu(t - /0))e-A(t_<o)] +
(4.3)
+1lIp(cosu(t - tp) + ~sinu(t - }

gdzie:

01-A A2=" + A A2= «0

2 2
Oi 2 al
T o= R T

Efekty dydnamiczne zbadano dla réznych wysokosci lotu przy tych sa-
mych charakterystykach aerodynamicznych. Charakterystyki te wyznaczono
dla malej rakiety lotniczej o duzym wydtuzeniu kadluba (&N = 20) ze
skrzydetkami umieszczonymi w tylnej czesci kadtuba i dos¢ duzymi destabili-
zatorami z przodu. Uklad taki daje bardzo duze wspoétczynniki ttumienia przy
dostatecznym zapasie statecznosci statycznej [4]. Ponadto umozliwia dobiera-
nie wspotczynnika ttumiona zaleznie od potrzeb w procesie projektowania, a
co wazniejsze nawet jego zmiany w czasie lotu.

Wspétczynniki  «o0 i «i ulegajg zmianie proporcjonalnie do zmiany
gestosci wzglednej powietrza i ich wartosci dla wybranych do badan wyso-
kosci: Il = 1000 m, Il = 11000 m i Il = 18000 m przedstawiwjg sie
nastepujgco:

] «0 ai

1000 80.24 45.82
11000 29.72 1421
18000 10.01 5.26

Mozliwos¢ zmiany wspotczynnika ttumienia wykorzystano dla dobrania
optymalnych jego wartosci i mniejszych, ktére daja przebiegi oscylacyjne.
Stwierdzono przy okazji, ze dla wyskosci; Il = 1000 m i Il — 11000 m
wyznaczone dla przyjetego modelu wspoétczynniki: «o i <i dajg rozwigzania
nieoscylacyjne i nawet celem uzyskania, rozwigzania, optymalnego wspétczynnik
aj dla obu wysokosci nalezatoby zmniejszy¢. Dla wysokosci Il = 1000 m do
a\ = 17.92, adla Il = 11000 m do <\ —10.90. Dla, wysokosci // = 18000 m
wspotczynnik  d\ jest juz mniejszy od wartosci optymalnej i dla uzyskania
najszybszego ttumienia proceséw przejsciowych nalezatoby go zwiekszy¢ do
wartosci a\ = 6.33.
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Rys. 1 Rzeczywiste zmiany przecigzen wzglednych dla réznych wysokosci:
- - - @] >4«0;— a\=4n0; - = = aj <40
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Przebiegi rozwigzan realizujgcych rzeczywiste sterowanie minimalno-czaso-
we przedstawia rys.l. Rozwigzania te pokazujg zmiane przecigzenn normal-
nych (jednostkowych przyspieszen) dla wybranych powyzej wysokosci ozna-
czonych na rysunku. Reprezentujg one efekty dynamiczne realizacji idealnego
programu sterowania wyznaczonego w pracy [2]. Z przebiegu ich wida¢, ze
powaznemu znieksztatceniu ulega realizacja programu minimalno-czasowego
dla bardzo duzych przecigzen dopuszczalnych, a wiec %,i > 25.

Osiaggniecie przecigzenn wiekszych od ny — 25 przy generacji tylko ae-
rodynamicznej sity normalnej jest problematyczne nawet na matych wysoko-
Sciach. Ponizej wysokosci Il = 1000 m jest to mozliwe tylko z uwzglednieniem
sktadowej ciggu silnika, réwnowazgcego op6r aerodynamiczny. Ale juz na wy-
sokosci Il = 1000 m charakterystyka aerodynamiczna wybranego modelu
przy kacie natarcia a = 15° zezwala na osiagniecie maksymalnej wartosci
jedynie nmax = 19. Zatem sterowanie aerodynamiczne moze by¢ praktycznie
realizowane z przecigzeniami co najwyzej nd = 20. Program sterowania ideal-
nego ponizej takich nj jest znieksztatcony stosunkowo nieznacznie. Osiggalne
przecigzenia normalne dla wiekszych wysokosci zmalejg proporcjonalnie do
spadku wzglednej gestosci, a zatem znieksztatcenia programu sterowania ide-
alnego beda co raz mniejsze.

Dodatkowe znieksztatcenia wywotane dynamikag napedu steréw bedag na
pewno mniejsze, a ich zbadanie wymagatoby znacznego rozszerzenia niniejszej
pracy. Badania tych odchylen tgczg sie z koniecznoscia wprowadzenia dodat-
kowej metody optymalizacji zatem poswieci¢ im nalezy oddzielne opracowanie.

5. Zakoncenie i wnioski

Graniczny proces sterowania minimalno-czasowego, a wiec zblizanie réno-
legte jest mozliwe jedynie dla takich katow \y. dla. ktorych juz w chwili to
jest spetniony warunek roéwnolegtego zblizania. Ma to oczywiscie miejsce tylko
przy /?0 = 0. W innych przypadkach sterowanie graniczne jest nierealne za-
réwno z uwagi na niemozliwos¢ uzyskania ny = oo, jak i na znieksztatcenia
rzeczywistym przebiegiem.

Realizacja rzeczywiestego procesu sterowania jest najkorzystniejsza dla
optymalnej wartosci ai i to na wszystkich wysokosciach lotu. Znieksztatcenia
procesu sg niewielkie i skutecznos¢ sterowania zmniejsza sie stosunkowo mato.
Mniejsze ostabienie skutecznosci dajg przebiegi oscylacyjne rozwigzan, jed-
nakze przcregulowanie jakie wdwczas wystepuje pociagnie za sobg przekro-
czenie przecigzen dopuszczalnych. Jakkolwiek przekroczenie takie na duzych
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wysokosciach nie zagraza zniszczeniu konstrukcji, to jednak moze by¢ nie-
bezpieczne ze wzgledu na mozliwg utrate statecznosci, a wiec jest rowniez
wykluczone.

Powazniejsze natomiast znieksztalcenia dajg zbyt duze wartosci a\
i przy projetowniu rakiet do lotu sterowanego na matych wysokosciach
rozwigzali takich nalezy unika¢. Dodatkowego opracowania wymaga wyzna-
czenie wydtuzenia minimalnego czasu przechwycenia, ale juz z otrzymanych
przebiegéw mozna wywnioskowa¢, ze wydtuzenie to nie pzrekroczy At = 0.5 s
dla lotu na Il = 1000 mi At = 1.5 s dla lotu na Il — 18000 m.
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Dynamie Effects of Minimum-Time Rocket Guidance

Summary

The dynamic effects of a minimum-time control program emmerge from temporary
processes with deviation of the real trajectory from the ideal one. In designing the
ideal control process a rocket is treated as a material point. Heal motion of a rocket
introduces a deviation of a real flight path from the that for a ideal control program.
This deviation is the result of both the inertia of the rocket treated as a rigid body
and the dynamic propulsion system system.

8 — Mechanika w lotnictwie
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WYZNACZANIE POSTACI DRGAN ZLEOZONYCH
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W pracy przedstawiono propozycje zastosowania nowej metody dwu-
fazowej do wyznaczania czestosci i postaci drgann wilasnych konstrukgji
lotniczych oraz drgan akustycznych w kabinach samolotéw. Omdéwiono
podstawowe zastosowania postaci drgann wlasnych w zagadnieniach lot-
niczych oraz cechy charakterystyczne macierzowych zagadnieri wtasnych
majace istotny wptyw na mozliwos¢ numerycznego ich rozwigzywania.
Poréwnano efektywnos¢ metod standardowych: iteracji podprzestrzen-
nych i Lanczosa z efektywnoscig metody dwufazowej stwierdzajac, ze dla
zagadnien rozwigzywanych obecnie, wymiary ktérych nie przekraczajg
10000, metody standardowe sg szybsze, chociaz wymagaja wiekszej
pamieci komputera. Zagadnienia bardzo wielkie, up. wyznaczanie po-
staci drgan catych samolotéw, wymiary ktérych osiggajg 50000, nie
moga by¢ rozwigzane za pomocg metod standardowych ze wzgledu na
zbyt malg pamieé¢ komputeréw oraz diugie czasy obliczeri. Zadania ta-
kie, i wieksze, mogg by¢ z powodzeniem rozwigzane za pomocg metody
dwufazowej.

1. Wstep

Analiza modalna stanowi wazne narzedzie pomocnicze przy projektowaniu
konstrukcji lotniczych. W ostatnim okresie biura, projektowe wyposazane sg
w coraz doskonalsze systemy CAD (AutoCAD, CADDS, Unigiaphics), ktore
pozwalajg na projektowanie coraz bardziej ztozonych konstrukcji lotniczych.
Wywotuje to potrzebe uzywania réwnie doskonatych narzedzi do wyznaczania
postaci drgan projektowanych konstrukcji. Dotychczasowe wymagania prak-
tyki nie przekraczaty mozliwosci standardowych metod analizy modalnej. Jed-
nakze obecnie coraz czesciej pojawia sie potrzeba wyznaczania postaci drgan
konstrukcji, ktérych modele otrzymane za pomocg MES-u cechuja sie bar-
dzo wielkimi wymiarami. W takich przypadkach metody uzywane dotychczas
moga okazac sie niewystarczajgce.
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W pracy przedstawiono propozycje wykorzystania metody dwufazowej do
rozwigzywania wielkich zagadnien wiasnych. W rozdziale 2 oméwiono trzy
gtéwne obszary zastosowania postaci drgan: budowe réwnan ruchu, analize
drgan wymuszonych konstrukcji oraz analize akustyki kabin samolotéw. Krot-
kie omowienie sposobu budowy zagadnien wlasnych za pomocg MES-u przed-
stawiono w rozdziale 3. Rozdziat 4 omawia cechy szczegdlne lotniczych zaga-
dnien wlasnych. W rozdziale 5 przedstawiono metody standardowe: iteracji
podprzestrzennych i Lanczosa oraz oméwiono zakres ich zastosowania. Roz-
dziat 6 omawia metode dwufazowag. W rozdziale 7 przedstawiono poréwna-
nie metod standardowych z metodg dwufazowa na trzech przyktadach bardzo
wielkich zagadnien wiasnych.

2. Zastosowania postaci drgan witasnych w lotnictwie

Zastosowania postaci drgan wiasnych obejmujag kilka waznych praktycznie
zagadnien. Najwazniejsze z nich, to: budowa réwnan ruchu samolotu od-
ksztatcalnego oraz analiza drgan wymuszonych konstrukcji. Odmienng klase
zadan stanowig zagadnienia akustyki kabin samolotow.

2.1. Budowa réwnan rucliu samolotu odksztatcalnego

Nowoczesne metody symulacyjne badania statecznosci aeroelastycznej
pozwalajg na wyznaczanie predkosci krytycznych flatteru i dywergencji sa-
molotéw poprzez bezposrednie catkowanie sprzezonych modeli: konstrukcji i
przeptywu [1,2]. Modelem konstrukcji sg z reguty réwnania modalne:

Gi(t) + 2hi(i(t) + uf :J fAD{<l,<i,S)¢>i{S)dS i- 1—-m (2.1)

5

gdzie:
qi(t) - wspotrzedne modalne, okreslajgce amplitudy poszczegol-
nych postaci,

hi - wspotczynniki ttumienia,
usi - czestosci drgan wiasnych,
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S - powierzchnia obiektu,
Jad ~ ci$nienie aerodynamiczne,
$i{s) - postacie drgan wiasnych,
m - liczba postaci drgan.

Cisnienie aerodynamiczne, f \D zalezne zaréwno od przeptywu jak i od ru-
chu obiektu, wyznaczane jest za pomocg odpowiednich modeli aerodynamiki,
np. potencjalnych, Eulera lub Naviera-Stokesa [3]. Wyznaczenie pizebiegu
zmiennych < (i) poprzez catkowanie réwnan (2.1) pozwala na zbadanie sta-
tecznosci aeroelastycznej ukiadu, np. wyznaczenie krytycznej piedkosci flat-
teru [2]. Réwnania modalne stosowane sg powszechnie, ze wzgledu na wiele
zalet, m.in. wysokag doktadnosé opisu ruchu nawet dla niezbyt duzej liczby
uwzglednionych postaci drgan, m = 1-r 10 [4].

2.2. Analiza drgan wymuszonych konstrukcji

Drgania konstrukcji wywotane pracg silnikéw tub turbulencjg nie maja
wptywu na ruch samolotu, lecz powodujg szereg niekorzystnych zjawisk, takich
jak: zmeczenie materiatu, lokalne ostabienie polaczen oraz niski komfoit lotu
powodujacy zmeczenie pilota i pasazerow. Analiza drganh wymuszonych polega
na znalezieniu tych elementéw konstrukcji, ktére sg najbardziej wzbudzone
przez drgania silnikéw. W tym celu nalezy wyznaczy¢ ruch konstiukcji pod
wplywem wymuszenia za pomocg syntezy fourierowskiej, danej wzorem:

w(t,s)= Jz cn(tyPi(S) (2.2)
i-il
gdzie:
w(t,S) - przemieszczenia konstrukcji wzgledem potozenia nieod-
ksztatconcgo,
$i(S) ~ postacie drgan swobodnych,
gAt) - amplitudy, ktore nalezy wyznaczy¢ rozwigzujgc ukitad
réow llan modal Ilyc 1t
® (0 + 2htqi(t) + ufqt(t) = \]fujt, s)si(s) ds i= 12 (2.3)
S
przy czym .S) jest sitg wymuszajgca. Poniewaz dominujgca czestosé sity

wymuszajgcej ww jest zazwyczaj duzo wyzsza, niz najnizsze czestosci digan
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bjw >e u>i,u>2, = to postacie < wystepujace we wzorze (2.2) i réwnaniach
(2.3) pochodzg z innego przedziatu spektrum niz miato to miejsce w przypadku
budowy réwnan ruchu:

w;, e bk - Au,uw+ Au;) i=ix..., /2 (2.4)

Szeroko$¢ pasma Au) powinna byé¢ tak dobrana, aby zapewni¢ wystarczajaca
doktadnosé analizy.

2.3. Zagadnienia akustyki kabin samolotow

Zagadnienia tego typu rdznig sie od wymienionych wyzej tym, ze dotycza
nie konstrukcji, lecz pola akustycznego wewnagtrz kabiny samolotu. Nalezy
wyznaczy¢ czestosci akustyczne oraz przebieg linii weztdéw i strzatek postaci
akustycznych w celu stwierdzenia, czy nie zajdzie wzbudzenie ktérejs z po-
staci na skutek drgan konstrukcji, a jesli tak, to ktore miejsca kabiny beda
szczeg6lnie hatasliwe [5]. Modelem matematycznym drgan akustycznych jest
rownanie llelmholtza:

d2p dan P w2 Ap o 25)
8x2 "™ Dy2 ™ 0Oz2 c2n dn
gdzie:
p(x,y,z) - ci$nienie akustyczne okreslone w kabinie J? ograniczonej
Sciankag S,
c - predkos¢ dzwieku w powietrzu nieruchomym,
n - wektor normalny do Scianki kabiny S.

Podobnie jak w przypadku analizy drgan wymuszonych konstrukcji, nalezy
wyznaczy¢ te postacie pj, ktorych czestosci u;- sg bliskie czestosci wymuszenia
uw.

Rozpatruje sie takze potgczenie zadania akustyki kabiny z zadaniem drgan
wymuszonych konstrukcji. Wyznaczenie ruchu konstrukcji ze wzoru (2.2) po-
zwalana sformutowanie ogolniejszego zagadnienia drgan akustycznych, w ktoé-
rym warunek brzegowy na Sciance ma postac [5]:

dp

On
gdzie p jest gestoscig powietrza, za§ wn(t,S) = w(t,S)n jest skiadowa
normalng przemieszczenia Scianki. Rozwigzanie niejednorodnego réwnania
I, .mlioltza pozwala na wyznaczenie rozkladu ciénienia, w kabinie za pomoca
sv zezy fourierowskiej (2.2) (por[5]).

= -f>wn (2.6)
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3. Algebraiczne zagadnienie wiasne

Postacie drgan wlasnych mozna wyznacza¢ doswiadczalnie bgdz numerycz-
nie. Postacie wyznaczone doswiadczalnie sa wprawdzie bardziej wiarygodne,
tecz nie sg dostepne na etapie projektowania konstrukcji. W dalszej czesci
rozwazac bedziemy jedynie metody numeryczne.

3.1. Wyprowadzanie algebraicznego zagadnienia wiasnego

Numeryczne wyznaczanie postaci i czestosci drgan wilasnych polega na
rozwigzaniu odpowiedniego algebraicznego zagadnienia wiasnego. W zaga-
dnieniach mechaniki konstrukcji otrzymuje sie je z reguly poprzez uzycie Me-
tody Elementéw Skoriczonych (MES). ldea jest nastepujaca. Konstrukcje
dzieli sie na elementy o prostych ksztatltach geometrycznych zaktadajac, ze
ich odksztatcenia moga by¢ opisane za pomoca wielomianéw niskiego stop-
nia, tzw. funkcji ksztattu, zaleznych od przemieszczen tzw. weztéw elementu.
Zatozenie to pozwala sformutowaé dla kazdego elementu wyrazenia okreslajace
jego energie potencjalng sprezystosci i energie kKinetycznag jako funkcje przemie-
szczen i predkosci weztdw. Spojnosé konstrukcji osiaga sie poprzez zapewnie-
nie zgodnosci przemieszczen w weztach tgczacych poszczegoélne elementy. Dla
kazdego elementu mozna, napisa¢ réwnania. Lagrangc’'a Il rodzaju, w ktérych
wspotrzednymi uogélnionymi sg przemieszczenia weztow. W rezultacie otrzy-
muje sie uklad réwnan rozniczkowych zwyczajnych, w ktérym liczba réwnan
N jest réwna liczbie weztbw Nw pomnozonej przez liczbe stopni swobody w
wezle Ls. W przypadku konstrukcji liniowej otrzymuje sie macierzowy ukitad
réwnan rézniczkowych zwyczajnych:

Mi+ Ci+ Kx = F(t) (3.1)

w ktérym macierze M, Ci K o wymiarach N xN nosza odpowiednio nazwy:
bezwtadnosci, tlumienia, i sztywnosci.
a() = [a?i(/), Xe{t), mmm a:jv(/)]T jest wektorem uogélnionych przemieszczen
weztdw, a F(t.) = [Fj(), R@),..., FA(D]T jest wektorem uogélnionych sit
zewnetrznych (weztowych). Sposoby wyboru typoéw elementéw, funkcji ksztat-
tu oraz szczegétowa metodyka postepowania opisana jest w wielu monografiach
dotyczgcych MES-u, np. [(34-8].

Réwnanie macierzowe swobodnych drgann konstrukcji otrzymuje sie zakia-
dajgc: brak wymuszenia F(t) = 0, brak ttumienia C = 0, oraz przyjmujac,
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ze ruch jest harmoniczny:
x(l) = E£eid (3.2)

gdzie w jest czestoscig drgan, a <= [</>!(/), '%2(/),..., $a'(/)]1T jest wektorem
amplitud ruchu weztéw. Podstawiajgc (3.2) do réwnan ruchu (3.1) otrzymuje
sie rdwnanie drgan swobodnych:

KE = J2M# (3.3)

Réwnanie (3.3) definiuje uogélnione algebraiczne zagadnienie wiasne, ktére
stanowi podstawe wyznaczania czestosci i postaci drgan konstrukcji. Rozwig-
zaniem uktadu (3.3) jest zbior czestosci i postaci drgan (zwanych réwniez
parami wiasnymi):

{w. #,-} i=1,...,N (3.4)

Ze wzgledu na przyblizony charakter réwnan ruchu (3.1) otrzymanych za
pomoca MES-u, tylko postacie odpowiadajgce najnizszym m czestosciom
stanowig dobre przyblizenie postaci drgan konstrukcji rzeczywistej, m < N,
poza tym doktadnos¢ kolejnych postaci jest coraz mniejsza. Wynika stad, ze
wymiar uktadu N nie moze by¢ zbyt maty, zwtaszcza jesli chcemy wyznaczy¢
wyzsze czestosci i postacie drgan.

Dyskretyzacja zagadnien polowycli (2.5) za pomocg MES-u prowadzi réow-
niez do réwnania modalnego (3.3) z tym, ze do dyskretyzacji najczesciej wy-
korzystuje sie metode Galerkina lub odpowiednig zasade wariacyjna [5-f7].

3.2. Wiasnosci macierzy bezwtadnosci i sztywnosci

Macierze sztywnosci K i bezwladnosci M otrzymane za pomocg MES-u sg
najczesciej symetryczne K = KT, M = MT (z wyjatkiem macierzy zagadnienh
giroskopowycli), dodatnio okreslone lub pélokreSlone Vx : xTKa > 0,
XTMx > 0. Macierze moga by¢ osobliwe; macierz sztywnosci woéwczas, gdy
konstrukcja jest swobodna, macierz bezwtadnosci zas wtedy, gdy w modelu
konstrukcji wystepuja elementy bezmasowe (np. gdy pominieto bezwladnosci
obrotowe). Macierze K i M majg ponadto dwie wazne wiasnosci: sa rzadkie,
€0 oznacza., ze liczba elementéw niezerowych jest rzedu kN. k = 10 50 a
nie N2, oraz pasmowe - elementy niezerowe sg skupione w poblizu gtéwnej
diagonali. Miarg pasmowosci macierzy jest tzw. szeroko$¢ pasma mb, ktéra
okresla srednig odlegtos¢ elementéw niezerowych od diagonali:

1 N -
mfdK)= - ~ inax (i-i+ 1) (3.5)
i =1
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Wielko$¢ ta ma zasadnicze znaczenie dla efektywnosci metod numerycznych
uzywanych do wyznaczania postaci drgan, gdyz najwazniejsze z nich uzywaja
rozktadu trojkatnego macierzy:

LDLT := (K-aM) (3.6)
gdzie:

L - macierz tréjkatna dolna,

D - macierz diagonalna,

a - tzw. przesuniecie.

Koszt takiego rozktadu bardzo silnie (z kwadratem) zalezy od szerokosci
pasma my.

Cidit ~ \mIN (3.7)
a wymagany obszar pamieci roboczej dla macierzy L jest rowny:
PLDLt ~ ™bN (3.8)

W typowych zadaniach dynamiki konstrukcji szerokosci pasm zalezg bardzo
silnie od topologii siatki weztéw i ich numeracji. Poniewaz topologia siatki
zalezy od wymiaru fizycznego zadania, to szerokosci pasm mozna, oszacowacé
nastepujgco:

- dla zadan dwuwymiarowych

7, ~ iVY2 (3.9)
- dla zadan tréjwymiarowych
mb~ N 2'3 (3.10)

Prowadzi to do nastepujgcych oszacowan koszt u obliczern i pamieci roboczej:
- zadania dwuwymiarowe

Cidit ~ \n2 Prdit - A'3)2 (3.11)

- zadania tréjwymiarowe

Crdit ~ U ~ A (3.12)

Z oszacowan (3.11) i (3.12) wynika, ze w przypadku wielkich zadarn, wyma-
gany obszar pamieci moze znacznie przekroczy¢ mozliwosci dostepnych kom-
puteréw, co zupetnie uniemozliwi rozwigzanie zadania. Roéwniez czas obli-
czeh bedzie bardzo dlugi. Z tego powodu stosuje sie specjalne techniki nu-
meryczne, znane pod ogdlng nazwg Technologii Macierzy Rzadkich (Sparse
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Matrix Technology), pozwalajgce istotnie zmniejszy¢é zaréwno koszt rozkiadu
tréjkatnego, jak i wymagang pamie¢ roboczg. Techniki te polegaja na ta-
kiej zamianie (permutacji) wierszy i kolumn macierzy, aby macierz tréjkatna
zawierata najmniejszg mozliwag liczbe elementéw niezcrowych:

LDLt := P(K - (tM)Pt (3.13)

gdzie P jest macierzg permutacji, wyznaczang, kilkoma algorytmami: Cuthill-
McKee, najnizszego stopnia (Minimal Degree), cie¢ zagniezdzonych (Nested
Dissection) lub cie¢ réwnolegtych (Parallel Dissection) [9]. Dla typowych
zadann otrzymuje sie nastepujgce oszacowania kosztu rozkladu i wymaganej
pamieci roboczej [9,10]:

- zadania dwuwymiarowe

CldIt ~ 10iv3/2 ~ 4iV1og2N (3.14)
- zadania trojwymiarowe
CLDLt ~ 3AR PLDLt ~ 30A'13 (3.15)

Technologia. Macierzy Rzadkich jest bardzo skuteczna, dla zadan dwuwy-
miarowych, natomiast w przypadku zadan tréjwymiarowych zysk nie jest juz
wielki, gdyz np. wymagana pamie¢ jest mniejsza dopiero dla N > 20000 (por.

[10]).

4. Specyfika lotniczycti zagadnienn witasnych

Zagadnienia wiasne wystepujgce w lotnictwie to zaréwno zagadnienia kon-
strukcyjne, jak i polowe. W praktyce lotniczej spotyka, sie rdzne rodzaje zadan
konstrukcyjnych. NajczeSciej dotyczg one wyznaczania, drgan wiasnych poje-
dynczych elementéw, zwilaszcza skrzydet, usterzenia czy kadiuba. Zadania
tego rodzaju sg czesto dwuwymiarowe, na przyktad wtedy, gdy modeluje sie
cienkie skrzydto lub usterzenie za pomocag ptaskich elementéow ptytowych.

Ostatnio jednak coraz czesciej podejmuje sie préby analizy catych samolo-
tow z uwzglednieniem ich struktury wewnetrznej. Powodem jest che¢ wyko-
rzystania tych samych danych do analizy wytrzymatosciowej (statycznej), jak
i dynamicznej, gdyz w ten spos6b unika, sie budowy oddzielnych modeli [11].
Pozwata to na. znaczne oszczednosci zaréwno czasowe, jak i finansowe. Oznacza
to, ze w przysztoSci coraz czesciej zachodzi¢ bedzie konieczno$¢ wyznaczania
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postaci drgari wielkich, ztozonych konstrukcji tréjwymiarowych. Zagadnie-
nia konstrukcji lotniczych sg zagadnieniami tréjwymiarowymi, lecz nalezy za-
uwazy¢, ze struktura konstrukcji kadtuba czy skrzydta jest bardziej zblizona do
dwuwymiarowej, ze wzgledu na to, iz sktada sie ze szkieletu i cienkiego pokry-
cia (ta sama uwaga dotyczy konstrukcji laminatowych), ktére, choé¢ zamkniete
w trzech wymiarach, sg w istocie dwuwymiarowe. Istotne jest to, ze pro-
ces podziatu na elementy skonczone dotyczy konstrukcji, a nie przestrzeni,
ktérg ona zajmuje. Fakt ten wptywa bardzo istotnie na strukture macierzy,
zwlaszcza zas na szeroko$¢ jej pasma.

Aby pokaza¢, jaki jest wptyw geometrii konstrukcji cienkosciennych oraz
dodatkowych elementéow usztywniajacych na wilasnosci macierzy, rozwazmy
kadtub walcowy wzmocniony podiogg (rys.la). Dzielagc kadtub na elementy
tréjkatne powtokowe majace 6 stopni swobody w wezZle, otrzymuje sie macierze
o strukturze przedstawionej na rys.lb, i rys.lc.

b)

niezerowych macierzy powloki bez usztywnienia (b,c) iz usztywnieniem (d)

Obliczajgc Srednig szerokos$é pasma otrzymujemy, w zaleznosci od przyje-
tego uporzadkowania weztow: (/«/,)(, = 270 ~ 2.5/v1 2 dla uporzadkowania
przedstawionego na rys.lb lub (mj,)c = 510 ~ 5iVY2 ~ Ar2,! dla uporzad-
kowania, z rys.lc. Dla. ptaskiej ptyty mamy zas (mibPiyty — 201 ~ '2.5N1'2
Jest widoczne, ze szerokos¢ pasma, macierzy jest zblizona do tej. jakg miataby
macierz prostokatnej ptyty powstatej z rozwiniecia pobocznicy walca. Fakt, ze
pobocznica ta jest zamknieta, odzwierciedla sie w dodatkowych niezerowych
blokach macierzy. Poniewaz to wiasnie Srednia, szerokos¢ pasma decyduje o
koszcie rozktadu trojkatnego, to koszt ten nie bedzie tak wielki, jak wynikatoby
to z przyblizonych oszacowan (3.12) opartych na zatozeniu tréjwymiarowosci
obiektu.

Rozwazmy wplyw usztywniajacych elementéw konstrukcyjnych na szero-
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kos¢ pasma macierzy. Kazdy taki element, np. poditoga z rys.la, wprowa-
dza dodatkowe powigzania pomiedzy weztami konstrukcji, a co za. tym idzie,
zwieksza Srednig szeroko$¢ pasma (rys.ld), mi —938 ~ 1.6Ar2/3. Im wiecej
elementéow dodamy, tym bardziej szeroko$¢ pasma bedzie zblizona do tej, jakg
maja zadania, tréjwymiarowe.

Jak widzimy, typowe zagadnienia dynamiki konstrukcyjne spotykane w
lotnictwie maja cechy posrednie pomiedzy zadaniami dwu- i tréjwymiarowymi.

Istniejg w lotnictwie zadania konstrukcyjne typowo tréjwymiarowe. Do-
tyczg one na przykitad analizy drgan topatek turbin silnikéw odrzutowych.
topatka taka jest zwykle zwartg brylg metalu, w ktdérej wydrgzone sg kana-
ty dla przeptywu cieczy chiodzgcej. Modelowanie jej za pomocg elementéw
brytowych prowadzi do typowego zadania tréjwymiarowego.

Zadania akustyki kabin sg rowniez tréjwymiarowe, chociaz ich wymiary
sg nieco mniejsze ze wzgledu na, to, ze poszukuje sie funkcji skalarnych,
a wiec kazdy wezet ma tylko jeden stopien swobody. Przyktadowo, dla
wnetrza kadluba, walcowego z rys.la otrzymamy Nw = N = 40500,
mb = 900 ~ 0.95.'V2/3.

5. Standardowe metody rozwigzywania zagadnien witasnych

Standardowymi metodami obliczania, postaci i czestosci drgan wilasnych
sg. metoda iteracji podprzestrzennych [0,12] i metoda Lanczosa [12].

Metoda iteracji podprzestrzennych, uzywana w wielu profesjonalnych
pakietach oprogramowania, np. NASTUAN, ADINA, FEAP. polega, na itera-
cyjnym obliczaniu par wiasnych za pomocg iteracji odwrotnych:

(K- aM)z{ = M#;1 i= 1. m (5.1)

gdzie = [7,...,$",] jest macierzg przyblizen wektoréw wiasnych w /i-tym
kroku iteracyjnym o wymiarach N x m oraz procedury Rayleigha-Ritza:

Km:= Zt KZ Mm:= ZTUZ K,,Y = MmYA
(5.2)
=ZV Z = [r,,..., zm|

gdzie Km, Mm sg rzutami macierzy K, M na pod przestrzen rozpieta wekto-
rami $n,Y - macierza wektoréw wlasnych zadania, zred ukowanego (5.2)3, A -
macierzg diagonalng wartosci wlasnych. Rozwigzanie réwnania (5.1) wymaga
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wykonania rozktadu tréjkatnego (3.6). Wybdr przesuniecia a ma istotne zna-
czenie dla efektywnosci metody. Pary wilasne wyznacza sie kolejno poczgwszy
od najnizszej. Obliczong posta¢ usuwa sie z macierzy $ zastepujac ja nowym
wektorem roboczym. Aby zapewnié wystarczajgcg zbieznosé procesu iteracyj-
nego konieczne jest zwykle wykonanie wiecej niz jednego rozktadu tréjkatnego
(3.6), srednio - jeden rozkiad na 5-rlO wyznaczonych postaci. Metoda iteracji
podprzestrzennych cechuje sie wysoka niezawodnoscig oraz starannie dopraco-
wanymi szczeg6tami implementacyjnymi. Nie wystepujg tez zadne dodatkowe
problemy zwigzane z jej uzyciem.

Metoda Lanczosa, chociaz opracowana wcze$niej, uwazana jest za bar-
dziej nowoczesng. Polega ona na generowaniu zbioru tzw. wektoréw Ritza vj
w procesie rekurencyjnym [12]:

[Iviti] [Muj+1 := - (vi,Kvj)vij - (V,—_i,kvj)V]_i j=1...,p (6.3

Wektory wiasne wyznacza sie jako odpowiednie kombinacje liniowe wektoréw

Ritza: i

(5.4)

a wspotczynniki 7 oblicza sie rozwigzujgc pomocnicze zagadnienie wiasne z
macierzg tréjdiagonaina.

Efektywnos$¢ metody Lanczosa jest szczegélnie wysoka, jezeli w procesie re-
kurencyjnym (5.3) zamiast macierzy K uzyje sic; macierzy odwrot nej w postaci
czynnikoéw rozktadu (3.6) (K—<rM)_1 = L-iD 'L t. Powazng wada metody
Lanczosa jest generowanie kopii wektoréw wiasnych, co zmusza do uzywania
specjalnych zabiegéw majgcych na celu ich eliminacje tzw. ortogonalizacji se-
lektywnej [12]. W przypadku wielokrotnych wartosci wiasnych (pojawiajacych
sie, gdy konstrukcjajest symetryczna) metoda Lanczosa moze opusci¢ niektore
z nich. Klopot sprawia, takze konieczno$¢ pamietania, wszystkich p wektorow
Ritza.

Metoda Lanczosa cechuje sie bardzo wysokag efektywnoscig, co spowo-
dowato olbrzymi wzrost jej popularnosci w ostatnich latach, zwlaszcza w za-
gadnieniach konstrukcyjnych.

Metody standardowe majg ugruntowana pozycje w Srodowisku inzyniers-
kim, zwtaszcza metoda iteracji podprzestrzennych, uzywana od ponad ¢wier¢-
wiecza. Pozwalajg one na niemal rutynowe rozwigzywanie wiekszosci zaga-
dnien wilasnych majgcych znaczenie praktyczne. Zastosowanie Technologii
Macierzy Rzadkich pozwala, zmniejszy¢ koszt rozkitadu tréjkatnego tak znacz-
nie, ze metody standardowe (zwiaszcza metoda Lanczosa) sg efektywne nawet
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dla N ~ 10000. Przykiadowo, dla zadania o0 wymiarze N —8000, mi, = 400
czas rozktadu zwyktego (3.6) wyniost 31 min a macierz L zajeta 31 MB. Za-
stosowanie porzgdkowania metodg cie¢ zagniezdzonych spowodowato, zc czas
rozktadu (3.13) wyniost Gmin 30sek, a macierz L zajela. 12 MB. Majac na
uwadze wiasnosci zadan lotniczych opisane w rozdziale 3 mozna stwierdzié, ze
klasa zadan, dla ktérych metody standardowe beda wystarczajaco efektywne,
jest szeroka. Z tego powodu nie ma obecnie duzego zapotrzebowania na nowe
metody. Dodatkowym czynnikiem, ktory sprzyja utrzymaniu dominujgcej po-
zycji przez metody standardowe jest wzrost mocy obliczeniowej komputerdw
(rys.2). Widoczne jest, ze szybkos$¢ dziatania wzrosta ok. 3 -+ 4-krotnie w
ciggu pieciu lat, a pamie¢ 2 4- 3-krotnie. Oznacza to, ze granica optacalnosci
stosowania metod standardowych bedzie sie przesuwaé w Kierunku wiekszych
wymiarow.

12 Mflops 404 VB
10 P HE712 HF 712
8 . 30-
‘atvty, tM

om 20- SUN/Sparc

4 SUN/Sparc

> =S\ 10-

PC AT/12 PC AT/12
risedl ridas rigsd r1984 r1989 r1994
Szybko$¢ obliczen zmiennoprzecinkowych Pamieé¢ operacyjna

Rys. 2. Wzrost mocy obliczeniowej komputeréw w ostatniej dekadzie

Czesto jednak wyrazany jest poglad, ze rosngce potrzeby przemystu bedag
wymagaty rozwigzywania coraz wigekszych zagadnien wasnych [13]. Doktadne
odwzorowanie ksztattu oraz struktury elementéw konstrukcyjnych: kadtuba,
skrzydet, gondoli silnikéw i usterzenia za pomocg elementéw skoriczonych od-
powiedniego typu prowadzi¢ bedzie do zadan wiasnych o bardzo duzych wy-
miarach, osiggajacych N ~ 105. Ich udziat bedzie prawdopodobnie rost wraz
ze wzrostem mozliwosci nowoczesnych systemow komputerowego wspomaga-
nia projektowania i produkcji CAD/CA M. W przypadku tak wielkich zadan
wymagany obszar pamieci moze znacznie przekroczy¢ mozliwosci dostepnych
komputerow, zwilaszcza PC, a nawet stacji roboczych (stanowiacych coraz
czesciej standardowe wyposazenie biur projektowych), co zupetnie uniemozliwi
rozwigzanie zadania. RoOwniez czas obliczen bedzie bardzo wysoki, wielo-
krotnie wiekszy niz dla metod nie uzywajgcych rozktadu trojkatnego (3.6).
Powyzsza wada metod standardowych jest wiec istotna, gdyz powoduje, ze
sg one nieefektywne dla zadarn o wymiarach przekraczajacych 20000. Jezeli
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moc obliczeniowa, komputerdw bedzie rosta, wolniej niz potrzeby projektan-
téw, to metody standardowe nie bedg wystarczajgce, co moze wywota¢ wzrost
zainteresowania metodami bardziej efektywnymi.

6. Metoda dwufazowa obliczania czestos$ci i postaci drgan

Opracowana przez autora niniejszego artykutu nowa metoda dwufazo-
wa wyznaczania czestosci i postaci drgan wilasnych cechuje sie wysoka
efektywnoscig i maltym zapotrzebowaniem na pamieé¢ komputera [I-l-i-16].
Idea metody dwufazowej polega na iteracyjnym wyznaczaniu kolejnych par
wiasnych w dwu fazach: wstepnej, za pomoca procedury Rayleigha-Ritza (5.2)
i wlasciwej, za pomocg metody iteracji ilorazu Rayleigha:

S-1[K - = s-1 i= Lo m
(6.1)
<P+1 := Z/\\Z\\M
gdzie Z.i(x) := xTKx/xr Mx jest ilorazem Rayleigha, a s tzw. macierzg

skalujgca. Uktady nieokreslonych, prawie osobliwych réwnan liniowych (6.1)
rozwigzuje sie za. pomocg metod iteracyjnych (MINRES) co pozwala uniknaé
wykonywania rozktadu tréjkatnego (3.6). Uzycie skalowania, (preconditioning)
powoduje znaczne zwiekszenie efektywnosci metody. Macierz s jest wyzna-
czana. za pomocg tzw. niepetnego rozktadu tréjkatnego (ICCG).

Efektywnos$¢ metody dwufazowej jest bardzo wysoka, szczegélnie dla. zadan
o wielkich wymiarach. Metoda, dwufazowa, pozwala, m.in. wyznaczy¢ postacie
drgan ztozonych konstrukcji lotniczych, modelowanych elementami belkowymi,
ptytowymi badz powtokowymi, dla ktoérych wymiary algebraicznych zadan
wiasnych osiggajga N ~ 50000, przy uzyciu mikrokomputera PC-486/66Mllz
Z pamiecig 32MB. Rozwigzanie podobnych zadan za. pomocg metod standar-
dowych nie bytoby mozliwe nawet na stacjach roboczych, gdyz wymagatoby to
pamieci operacyjnej rzedu 1GB, a czas obliczen bytby ok. dwudziestokrotnie
dtuzszy niz w przypadku uzycia metody dwufazowej. Metodadwufazowa po-
zwala wyznaczac¢ typowe w zadaniach lotniczych sztywne postacie drgan oraz
rozwigzywaé zadania whasne z osobliwymi macierzami bezwtadnos$ci. Opraco-
wywana jest rowniez wersja pozwalajgca wyznaczaé postacie drgan elementéw
wirujacych (fopat smigtowcéw, wirnikéw turbin silnikéw odrzutowych, itp.),
dla ktérych macierze sztywnosci i bezwtadnosci sg niesymetryczne.
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Zastosowanie metody dwufazowej nie ogranicza sie do mechaniki klasycz-
nej. Pewne jej cechy sa szczeg6lnie atrakcyjne przy rozwigzywaniu bardzo
wielkich (N ~ 1000000) zadarh whasnych chemii kwantowej.

7. Porownanie metod standardowych z metoda dwufazowa

W celu zaprezentowania mozliwosci metody dwufazowej przedstawione
zostang wuniki obliczeh otrzymane za pomoca metody dwufazowej i me-
tod standardowych. Wyznaczane bedzie m = 10 czestosci i postaci drgan
wilasnych typowych konstrukcji zdyskretyzowanych za pomocg elementéw bel-
kowych i powlokowych o szeSciu stopniach swobody w wezle, oraz postacie
akustyczne kabiny zdyskretyzowanej za pomocg czworosciennych elementéw
liniowych. Ze wzgledu na to, ze metody standardowe wymagataby we wszy-
stkich rozpatrywanych przypadkach pamieci daleko wiekszych niz te, do kto-
rych autor miatl dostep, ocene efektywnosci metod standardowych przepro-
wadzono za pomocg oszacowan (3.15). Nalezy przy tym pamietaé, ze sa
to oszacowania dolne. Czasy obliczeh dla metod standardowych oszacowano
poréwnujac liczbe operacji obliczong za pomocg (3.15) z rzeczywista liczbg
operacji wykonang przez metode dwufazowg. Szacujac czas obliczen dla. me-
tody Lanczosa zalozono, ze rozkiad (3.(j) wykonany zostat tylko raz, zas w
przypadku metody iteracji podprzestrzennych 1 lub 2 razy, przy czym dla
wyznaczanej liczby postaci ta druga wartos¢ jest blizsza, rzeczywistosci. Wszy-
stkie obliczenia wykonano na. mikrokomputerze PC-186, z pamiecig 32MB, o
szybkosci obliczern zmiennoprzecinkowych ok. 2 Mflops.

Tabela 1. Zadanie konstrukcyjne sredniej wielkosci, WV, = 1728,
N = 10368, mb= 861

L. operacji Czas obi. Pamie¢

(godz) (M1i)
Iteracje podprzestrznne 2-M <109 2-f1 51
Metoda Lanczosa - 10¢ 2 51
Metoda dwufazowa 1.5- 1010 1 18
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Tabela 2. Wielkie zadanie konstrukcyjne, Nw = 9702, N = 58212,
mb = 2900

L. operacji  Czas obi. Pamig¢
(godz) (MB)
Iteracje podprzestrznne 2-M 10 200 00 700

Metoda Lanczosa 2- 10¢ 200 700
Metoda dwufazowa 1.5- 1010 15 32
Tabela 3. Wielkie zadanie akustyki kabiny, Nw = N = 80000, = 2000
L. operacji Czas obi. Pamieé

(godz) (MB)
Iteracje podprzestrznne 1.8-+3.010" ISO~ 300 1000
Metoda Lanczosa 1.8-10* 1ISO 1000
Metod a dwufazowa 8 «10° 8 32

Przedstawione poréwnania wskazujg na zasadniczg przewage metody dwu-
fazowej nad metodami standardowymi nawet woéwczas, gdy uzywaja, one
Technologie Macierzy Rzadkich, jezeli wymiary zadan sg duze. Zadania, 0 wy-
miarach N ~ 50000 catkowicie wykraczajg poza mozliwosci zaréwno metody
iteracji podprzestrzennych, jak i Lanczosa. Granica optacalnosci stosowania
metody dwufazowej przebiega dla N ~ 5000, jesli poréwnaé ja z metodg ite-
racji podprzestrzennych, oraz dla N ~ 10000 w przypadku metody Lanczosa.

Powyzsze przyktady ilustrujg jednoczes$nie najistotniejszy klopot zwigzany
z rozwigzywaniem bardzo wielkich zadan wlasnych brak pamieci, ktéry czesto
moze by¢ znacznie wiekszym ograniczeniem, niz ditugie czasy obliczen. Pra-
cochtonne obliczenia mozna bowiem najczesciej przeprowadza¢ w godzinach,
gdy komputery sg nieobcigzone, mozliwa jest tez zwykle praca wykonywana
etapami. Brak odpowiednio wielkiej pamieci jest za$ barierg trudng do szyb-
kiego pokonania, gdyz wigze sie to z dos¢ powaznymi inwestycjami.

8. Whnioski

« Obecne potrzeby lotniczych biur konstrukcyjnych, dotyczace nume-
rycznego wyznaczania czestosci i postaci drgan wiasnych, sg niemal
catkowicie zaspokojone za pomocg metod standardowych iteracji pod-
przestrzennych i Lanczosa.

9 — Mechanika w lotnictwie
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= Dyskretyzacja ztozonych konstrukcji lotniczych przy uzyciu MES-u pro-

10.

11.

12.

13.

14.

wadzi do zadan wiasnych o bardzo wielkich wymiarach. Rozwigzywanie
takich zadan za pomocg metod standardowych jest bardzo czasochtonne,
a czasami niemozliwe ze wzgledu na ograniczong pamie¢ komputera.

Zastosowanie metody dwufazowej na etapie projektowania nowoczesnych
konstrukcji lotniczych mogtoby przyczyni¢ sie do znacznego skrécenia
czasu obliczen, a w zwigzku z tym kosztéw projektowania.
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Computation of Mode Shapes of the; Complex Aerospace Constructions
by the New Two-Pliase Method

Summary

In this paper a proposition of the new Two-Phase method using for computing
frequencies and mode shapes of aerospace constructions or acoustic vibrations in the
interiors of aircraft is proposed. The main areas of applications of the mode shapes
in the aerospace engineering are discussed. Specific properties of the matrix eigen-
problems, crucial for their solvability, are analyzed. A comparison of efficiency of
the Two-Phase and the standard methods: the Subspace lIterations and the Lanczos
method, is presented. The conclusion is, that for the typical eigcnproblems, dimen-
sions of which do not exceed 10000, the standard met hods are more efficient, although
they require larger memory than the Two-Phase method. Very large eigenproblems,
e.g., computation of mode shapes of entire aircraft.,, dimensions of which at tain 50000,
cannot be solved by means of the standard methods, because of too large memory
requirement and unacceptable computational costs. Such problems (or larger) may
be solved effectively by the Two-Phase method.
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Roéwnania ruchu srodka masy samolotu zapisane w predkosciowym uktadzie

W pracy rozpatrzono dynamike lotu samolotu odrzutowego ze skrzydiem
pasmowym w wybranych figurach akrobacji lotniczej i na zakresie nad-
krytycznych katéw natarcia tzw. “deep stall nianeouvres”. Przedsta-
wiono przykiadowe wyniki obliczen cyfrowej symulacji " beczki sterowa-
nej” oraz charakterystycznej dla tego typu samolotéw figury wykonywa-

nej na zakresie bardzo duzych katéw natarcia - " Kobry”.

1. Nieliniowe réwnania ruchu samolotu

wspo6trzednych majg postac [1]:

dv
dt

da
dt

dp
dt

= —{fi"" cosfo + V2A) —mg(sin 0 cos a —cos 0 cos <Psiu a)] cosf) +
m mL 1

+ mgcos 0 sin# sin 83—Pxa\

= —(P R sin a)tg/3-—-—- — -—- ¥ sin(a -f
Q —(P cosa + Rsina)tg/3 chosp\Lfsm(a I8) +

— m(j{sin 0 sina + cos 0 cos ¢coso0) + P;u
= Psino —72cosa -—-{ [F cos(« 4 &%) —mr/(sin 0 cos a +
MV el

— ¢0s 0 cos Psina) sin/? —mg cos 0 sin 4>cos fi — Pya}
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oraz rownania ruchu obrotowego dokota sSrodka masy samolotu
Ix~ + (- 1y)QR-IA™ + PQ) = Lc
ly?j- + (/, - h)PR + Ixz{P2~ R2) = Alc (1-2)
7N+ (1, - X)pg - /., - Qfl) = iVc

Réwnania (1.1) i (1.2) nalezy uzupetni¢ réwnaniami zwigzkéw kinematycz-
nych:

d# R cos ¢+ Q sin &

dt cos 0

do — Qecos# —iisin (1-3)
dt

ds

— = P + (Qsin<$+ Rcos <I>)tg0

= ucos0 cos WP+ w(sin 0 sin €Pcos & —cos $ sin i/') +

dt
+ u;(sin0 cos $ cos I + sin Psin W)
—d7t" - ucosO0 sin!? + u(sin 0 sin$ sin 1? £ cos $ cos il/) + (1.4)
+ u;(sin 0 cos <Psin & —sin P cos ')
d . .
dtL = —usin0 + vcosO sin®+ wcos 0 cos ¢
gdzie:
u—VcosacosP v = Vsin/3 to = V sina cos /? (1.5)
Przy czym:
V - predkos¢ lotu,
F - ciag silnikéw,

to - masa samolotu,



A naliza dynamiki przestrzennego ruchu. 135

Ixi ly, hi Ixz ~ momenty bezwladnosci samolotu,

Pxa, Pya,Pza ~ s*y aerodynamiczne dziatajace na samolot,

g - przyspieszenie ziemskie,

LCMCNC - skladowe wektora momentu na osie uktadu wspot-
rzednych zwigzanego z samolotem,

P,Q,R - skladowe wektora predkosci katowej samolotu na
osie uktadu wspétrzednych zwigzanego z samolo-
tem,

a,( - katy natarcia i Slizgu,

s - kat zaklinowania silnikéw,

o,n,1? - katy pochylenia, przechylenia i odchylenia samo-
lotu.

Réwnania. (1.1) 4- (1.5) uzupetniono réwnaniami dynamiki silnika:
réwnaniem obrotéw:

AT = NN, e p)0T Rx__TO (1.6)
réwnaniem ciagu:
T = To{nT)(—)°'\A + 7JMa+ CMa2) 1.7
— rownaniem predkosci katowej obrotow zespotu turbo-sprezarki:
uT = %nT (1.8)

Wartosci wspétczynnikéw r, K[, A, li i C wyznaczone zostaty na podstawie
charakterystyk wysokosciowych i predkosciowych silnika [1].

2. Prawa sterowania na zakresie ttumienia

System CAY na zakresie tlumienia pozwata na polepszenie charaktery-
styk sterownosci i statecznosci samolotu w catym zakresie eksploatacyjnym.
Zakres ttumienia jest podstawowym stanem pracy autopilota (wigcza sie on
automatycznie po zakonczeniu pracy testera poktadowego). Prawa sterowa-
nia, zidentyfikowane w oparciu o [1] i [2] w poszczegdlnych kanatach autopilota
dane sg zaleznosciami:

— w kanale pochylania:

6ji + SH = Q (fl +():2) (2.1)
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— w kanale przechylania:
0.258L+ 6l = -(0.25P + 7r)(0.1 + 0.12/,) (2.2)
— w kanale odchylania:

1.257y + <V = (iiy + riy)(7/% + 8)/2 + (0.5/2 + O.SJ/iP + (0.5/2 + 0.5)/i (2.3)

przy czym:
ny = n0/3+ HyP + Hyli + HyVSv
ny = A3+ ny P + ny Il + 6V
Oznaczenia:
iy - wspotczynnik przecigzenia bocznego,
/i, f2,f4 - funkcje zalezne od ci$nienia statycznego i dynamicz-

nego [1].
Maksymalne wartosci przyrostéw wychylenn poszczegélnych steréw spowo-
dowane dziataniem autopilota pracujgcego na zakresie ttumienia wynosza;:
- dla steru wysokosci +£3.5°,
- dla lotek *5°,
- dla steru kierunku +5.75°.

3. Charakterystyki aerodynamiczne samolotu

Sity aerodynamiczne dziatajace na samolot, zgodnie z przyjetymi zato-
zeniami, sg zapisane w predkosciowym ukitadzie wspoétrzednych, natomiast we-
ktor momentu jest zrzutowany na osie ukladu zwigzanego z samolotem.

Dla sit otrzymuje sie zwigzki:

P*a = \pV 2SCx

Pya = \pV2SCy (3.1)
Pa= \py'xscz
gdzie:
S - powierzchnia skrzydia,

p - gestosé powietrza.
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Dla momentdw otrzymano:

L = i PV2SICi

M = \pV2SbACm (3.2)

N = ZpV2SICn

gdzie:
| - rozpietos¢ samolotu,
6% - Srednia cieciwa aerodynamiczna.

Wspotczynnik oporu aerodynamicznego Cx jest funkcja kata natarcia a,
kata slizgu /?, liczby Macha Ma, oraz w ogdlnym przypadku predkosci katowej
pochylania Q, predkosci zmian kata natarcia 0 i kata wychylenia, steru
wysokosci  Sjj.

Mozna zatem przyjac ze:

Cx = Cx(a,/?,Ma) + C“6 + (#<2 + (3.3)

Mozna przyjaé, ze fil:
=C%=2Ci'l« 0 (3.4)

zatem = Cx(a,/3, Ma).

Zaleznos¢ ta zostata okreslona na podstawie badann modelu samolotu w
tunelu aerodynamicznym Zaktadu Aerodynamiki ITL WAT. W zakresie scisli-
wym funkcje Cx(a, Ma) otrzymano na podstawie danych literaturowych. Cha-
rakterystyki otrzymane na podstawie badan modelu samolotu zostaty przeli-
czone ze wzgledu na liczbe Reynoldsa, [3,4,5]. Przyktadowy przebieg przeli-
czonej charaktereystyki (dla (3 = 0) przedstawiono na rys.l.

Wspotczynnik sity bocznej Cly jest funkcjg kata natarcia a, Slizgu /?,
liczby Macha Ma, predkosci katowych J\ Il. oraz katéw wychylenia steréw
kierunku 8y i lotek <£

Cy = Cy(a,f3, Ma, P, R) + C*v(Ma)<H' + C$t(Ma)oL (3.5)

Zalezno$¢ Cy(a,/3) otrzymano z badan modelu samolotu w tunelu aerodyna-
micznym ITL WAT.

Wartos¢ wspotczynnika sity nosnej samolotu jest funkcjg kata natarcia a,
kata slizgu /?, liczby Macha Ma, predkosci katowej pochylania. Q, predkosci
zmian kata natarcia da/di, oraz kata wychylenia steru wysokosci bu:

Cz= Cz(a,/3,Mz,Q,a) + Cd/(«,/*,Ma,¢,,) (3.6)
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-30.0 -15.0 0.0 15.0 30.0 45.0 £0.0
<« Cdeej. 3

Rys. 1. Cx —/(<*) przeliczone dla samolotu

Przebieg funkcji Cz(a,(3) przedstawiono w [I], Przyktadowy przebieg tej
funkcji dla [3= O przedstawiono na rysunku 2.

Wartos¢ wspoétczynnika c xji na zakresie matych katéw natarcia wyzna-
czono z zalezno&ci:

Czli(a,(3, Ma) = C"//(/?, Ma)a7/ (3.7)
gdzie:
oth = a + 6u - s
przy czym:
6u - kat wychylenia ptytowego statecznika wysokosci,
£ - kat odchylenia strug na usterzeniu poziomym:

£=50+ (3.8)

Na duzych katach natarcia przyjeto, ze funkcja Csu(aj]) zmienia sie
podobnie jak funkcja Cz{a) dla samolotu [1],

Pochodng C" obliczono uwzgledniajgc jedynie wptyw usterzenia. pozio-
mego [1].

Przyjeto, ze wspotczynnik momentu przychylajgcego Ci jest funkcjg kata
natarcia a, kata slizgu [3, liczby Macha Ma, predkosci katowych P i R,
oraz linowg funkcjg katow wychylenia steru kierunku i lotek:

Ci = 0013, \R,Ma) + CfvSv + CfLSL (3.9)
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Zalezno$¢ Cx*f<«>

Rys. 2. Cz = f(ct) przeliczone dla samolotu

Pochodne wystepujace w (3.S) sg funkcjami liczby Ma. Metodyka ich wyzna-
czania zostata przedstawiona w [1]. Metodyke wyznaczania Ci(f3) przedsta-
wiono takze w [1],

Metodyka okreslania wptywu predkosci katowych P i R na wspotczynnik
momentu przechylajgcego podano w dalszej czesci pracy.

Wspotczynnik momentu odchylajacego Cn jest funkcjg kata natarcia a,
kata Slizgu /?, predkosci katowych P, R, liczby Macha Ma, oraz liniowg
funkcja katéw wychylenia steru wysokosci i lotek:

Cn= Cn(a, (3 P, R, Ma) + C*?6V + Ca'-bL (3.10)

Wystepujace w zaleznosci (3.9) pochodne obliczono wg. algorytméw poda-
nych w [1] na podstawie danych literaturowych. Pochodne te sg funkcjami
liczby Ma. Zalezno$¢ Cn(a,f3) zostata okreslona na. podstawie badarn modelu
samolotu w tunelu aerodynamicznym ITL WAT [1],

Ocene wptywu predkosci kgtowych P i R na wartos$¢ momentu
odchylajgcego przedstawiono w dalszej czesci pracy.

Wspotczynnik momentu pochylajgcego mozna obliczy¢ z nastepujacej
zaleznoSci:

Cm= Cm(a, [i, Ma) + CE(Ma)Q + C (M a)« + Csfi(Ma)dl/, (3.11)

Wartos$¢ poszczeg6lnych pochodnych otrzymano na podstawie danych litera-
tury oraz wynikdw obliczenn numerycznych i badan aerodynamicznych samo-
lotu, zob. [1]. Warto$¢ wspotczynnika momentu pochylajgcego Cm(c\) wy-



140 Z.Dzygadlo i inni

znaczono na podstawie badan modelu samolotu w tunelu aerodynamicznym
ITL WAT.

Wyniki tych badan sg przedstawione w [1]. Wyniki badan modelu samo-
lotu w tunelu aerodynamicznym zostaly nastepnie przeliczone dla samolotu ze
wzgledu na liczbe Re (wg. algorytméw podanych w [3,4,5]). Przebieg cha-
rakterystyki Cm(a) przedstawiono na rys.3. Wptyw liczby Ma na wartos¢
momentu pochylajgcego okreslono na podstawie literatury (zob. [I]).

Zat*Hosé id>

X Ldeg. 3

Rys. 3. Cm = /(a) przeliczone dla samolotu

Wptyw predkosci katowych P, Q i 11 na wielkos¢ momentéw L, M, N
obliczono metodg pasowa. Na elementarnym pasku b x dy odlegtym o y od
osi obrotu nastgpi przyrost kata natarcia o wielkos¢ Aa = Pij/V, zwieksza
sie réowniez odpowiednio Cz i Cx i beda sie one odnosity do nowego kierunku
predkosci [1] (rys.4).

Moment przechylajgcy bedzie catkg momentéw elementarnych paskow:

1

L{P) = ~>p J[ \(/;sj&a') I(C2+ AC'-)cosAa + (Cx + ACX)sin Aa]b(y)y dy
i

(3.12)
Catke ta obliczono numerycznie, zastepujac jg suma:

w = -5"S {(s”™ s)V . +ac,) « aO(+
(3.13)
+ (Cx+ ACr;)sin Aa,]6(j/,)?;A%1
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\
\}
\} Cx +AC X

VO CX

cosA a

Rys. 4. Skiadowe predkosci i wspoétczynuikéwaerodynainieznych na profilu

gdzie Aa,- = Pyi/V oraz

yi - odlegtos¢ wtcgo paska skrzydta od osi obrotu,
Ay - szerokos¢ tego paska,
6(7/i) - cieciwa przekroju skrzydita w odlegtosci yi od osi obrotu.

Moment N (P) obliczamy podobnie stosujgc metode pasowag:
i

N{P) = }p} (C—(—)—g—A—a)Z[-(Cz+ AC-)sin An + (Cx + AC’ )cos Aa]lb(y)y dy

(3.14)
zastepujac catke sumowaniem, po podziale skrzydta na i elementarnych pa-
skéw otrzymamy:

N(p) = ~ n (™~ ) 2H ft +ACI,)0SAt +
(3.15)
+ (Cx -+ ACXi) cos Aa,]6( yt)y; All}

W podobny sposob uwzglednimy wptyw predkosci katowej 11 na wielkosé
momentéw L, N.

Uwzglednimy w tym przypadku, ze predkos$¢ katowa odchylania Il powo-
duje w przekroju odlegtym o y od osi O; przyrost predkosci Ily, a wynikajacy
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stad moment jest réwny:

i

2
L(R) = \pj C\(V + liyfiMy) dy (3.16)
1
2

lub zastepujgc catkowanie sumowaniem:
L(R) = \pY1\c” v + Rui)2yMyi)*y] (3.17)
i

Wptyw predkosci katowej R na wielkos¢ momentu odchylajgcego skrzydta
wyznaczymy w analogiczny sposoéb:

1
Ar(H) = ~\p J CAV + RyfiMy) dy (3.18)

2

lub zastepujac catkowanie sumowaniem:
N(R)= ~\pY\c”v + nyi)2yMyi)zy} (3.19)
i

Sity i momenty aerodynamiczne dziatajagce na samolot wyznaczono nume-
rycznie wykorzystujgc podprogram SM wykorzystywany do obliczern pochod-
nych aerodynamicznych [1,4].

4. Wptyw silnikdw na dynamike ruchu samolotu

Sity pochodzace od napedéw stanowig sumy ciggu poszczegdlnych silni-
kéw. Odpowiednie skladowe na osie predkosciowego ukitadu wspoétrzednych
sg sumami skladowych ciggu poszczegélnych silnikéw na osie tego ukiadu
wspo6trzednych.

Moment sit pochodzacy od ciggu silnikdw i efektéw giroskopowych ma
postac:

Mr = J2MTf = 5] (r, «Ti + JTiu>Ti = (4.1)
i i

gdzie:
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r, - wektor tgczacy srodek masy samolotu z punktem
przytozenia ciggu silnika,
Ti - wektor ciggu silnika,
- biegunowy moment bezwladnosci silnika,
wTi - wektor predkosci katowej silnika,
f2 - wektor predkosci katowej samolotu.

5. Analiza wybranych figur akrobacji lotniczej

Modele fizyczny i matematyczny samolotu zastosowane do numerycznej
analizy przestrzennego, nieustalonego ruchu samolotu zostaly zaprezentowane
w [1].

Badania figur akrobacji lotniczej przeprowadzono na przyktadzie beczki
sterowanej oraz charakterystycznej figury wykonywanej na zakresie nadkry-
tycznych katéw natarcia - "Kobry”.

5.1. Symulacja beczki sterowanej

Do symulacji beczki przyjeto prawo sterowania, ktére jest dobrym przy-
blizeniem sposobu sterowania samolotem stosowanego w praktyce przez pilo-
téw. Zmieniajgc parametry tego prawa mozna ot rzymac rodzine toréw beczek,
z ktérej mozna wyznaczy¢ tory spetniajace okreslone kryteria.

Przyjeto, ze w chwili /0 = 0 samolot wykonuje ustalony lot poziomy z
predkoscig lo- Samolot jest sterowany za pomocg ciggu T, kala. wychylenia
steru wysokosci, steru kierunku i lotek. Wychylenia, steru wysokosci zalezg od
kata pochylenia i kata przechylenia samolotu:

1. 0 < 15° Sh = —1.5°sin(900/15) + bi,réwn
2. 0 > 15° S, = -1.5° + AS,, sin(0.5</3

Kat wychylenia lotek zalezy od kata przechylenia samolotu i narasta, od 0 dla
< — 0° do wartosci maksymalnej osigganej przy <= 15° potem jest staly
(do wartosci <= 330°), po czym maleje do zera (dla = 3(i0°).
Kat wychylenia steru kierunku zalezy od kata przechylenia samolotu i wy-
nosi:
Sy = —A6Vsin P
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A naliza dynamiki przestrzennecio ruchu. 147

W czasie trwania manewru cigg jest staty.

Wyniki obliczen symulacyjnych beczki sterowanej przedstawiono na
rys.5 4- rys. 12.

Rysunki 5 4- 7 obrazujg wpltyw wielkosci wychylenia, steréw na wielko$¢
maksymalnych i minimalnych wartosci wybranych paramertrow lotu, oraz
przedstawiajg obszary dopuszczalnych sterowan, przy ktérych wykonywana
jest beczka sterowana (rys.5a). Obszar ponizej krzywej na rys..5a przedstawia
takie kombinacje wychylen steréw wysokosci i kierunku, przy ktérych wykona-
nie beczki sterowanej jest niemozliwe. Kombinacje wychyleri steréw kierunku
i lotek lezace na krzywej z rys.5a umozliwiajg wykonanie beczki sterowane;j.
Samolot wykona takze beczke, gdy wychylenia steréw bedg lezalty powyzej tej
krzywej. Obszar sterowan, dla ktérych samolot nie wykona beczki nazwiemy
obszarem C. Obszar sterowann dajacych poprawng figure (lezgcych na krzy-
wej) nazwany zostat obszarem .1. Obszar lezagcy nad krzywa, nazwany zostat
obszarem B. Sterowania z obszaru I! takze umozliwiaja wykonanie beczki.

Rys.51) przedstawia maksymalne i minimalne wartosci kata Slizgu osiggane
w beczce sterowanej w zaleznosci od kata wychylenia steru kierunku. Rys.5c
przedstawia zalezno$¢ minimalnej i maksymalnej wartosci kata. natarcia od
kata. wychylenia steru kierunku, natomiast rys.(ja. obrazuje zaleznos¢ zmian
kata pochylenia samolotu w od kata. wychylenia steru kierunku. Wida¢, ze
kat $lizgu zmienia sie w przedziale 50° 4- -10°, kat natarcia zmienia sie¢ w
przedziale 2.5° 4— 45°, za$ kat pochylenia samolotu zmienia, sie¢ w granicach
2° 4-47°,

Nastepne rysunki pokazujg przy jakiej wartosci kata przechylenia, w
zaleznosci od kata. wychylenia steru kierunku osiggng maksymalne i minimalne
wartosci: - kat Slizgu (rys.Gb), kat natarcia (rys.Gc), kat pochylenia (rys.7).
Rysunki 8 4- 10 przedstawiajg zmiany kata natarcia, $lizgu, pochylenia, samo-
lotu w zaleznosci od kata przechylenia dla beczek z obszaru sterowan .1, B i
C. Widaé, ze najmniejsze zmiany parametrow w czasie wykonywania beczki
wystepujg dla sterowan z obszaru A (lezacych na linii - rys.5a). Rys.l 1obra-
zuje zmiany predkosci w zaleznosci od kata przechylenia, natomiast rys. 12
przedstawia zalezno$¢ " zejscia z kursu” w czasie wykonywania, beczki sterowa-
nej. Dla sterowali B samolot w czasie wykonywania beczki praktycznie nie
schodzi z kursu.
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Rys. 9.

Rys. 10.
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Rys. 11

Rys. 12.
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5.2. Symulacja "Kobry”

Rysunki 13 - 19 przedstawiajg przyktadowo przebieg pnunctrow lotu w
czasie dla. figury ” Kobra”.

Rys.13 pokazuje jak musi zmienia¢ sic; cigg samolotu, za$ rys.1l obra-
zuje wymagany w czasie trwania figury przebieg zmian kata wychylenia steru
wysokosci. Pozostate stery muszg by¢ tak wychylane by réwnowazone byly
momenty odchylajacy i przechylajgcy. Rys.15 przedstawia zmiane kata na-
tarcia w trakcie manewru. W symulowanej ” Kobrze” maksymalna warto-
§¢ tego kata osigga 80°. Badana " Kobra” wykonana byla przy niewiel-
kich wspdtczynnikach przecigzenia (n. < 2) - rys.16. Rys.17 przedstawia
zmiany kata pochylenia samolotu w funkcji czasu, rys. 18 pokazuje jak w funk-
cji czasu zmienia sie predkos¢ katowa pochylania samolotu, za$ rys. 19 przed-
stawia zmiany predkosci lotu. W krytycznym momencie figury predkosé spada
ponizej 40 m/s.

Rys. 13.
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Rys. 1G

Rys. 17.
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Z przeprowadzonych obliczern wynika réwniez, ze na przyktad, gdy predkos¢
poczgtkowa manewru " Kobra” jest rowna |' = 180 m/s, to maksymalny kg
pochylenia samolotu O « 122° przecigzenie n3max = 4.G, a maksymalny kat
natarcia wynosi a = 82°.
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Analysis of Spatial Motion Dynamics of a Strakt; Wing Aircraft

Summary

Dynamics of spatial controlled motion of an .aircraft with strake wings is conside-
red for a broad range of angles of attack.

The nonlinear equations of spatial motion are applied, where the force equations
are introduced in wind axes, while the moment equations - in body axes.

Aerodynamic characteristics o( the aircraft are established making use of the
results of wind tunnel investigations and theoretical calculations.

Results of numerical modelling of the dynamics of two acrobatic manoeuvres are
presented; that is, the controlled (slow) roll and cobra manoeuvres at high angles of
attack are investigated.
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ANALIZA DRGAN PODWOJNEGO WIRNIKA LOTNICZEGO
SILNIKA TURBINOWEGO
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Rozpatrzono drgania giet.ne podwdjnego wirnika lotniczego silnika tur-
binowego stosujac metode elementéw skonczonych.

Model dyskretny uktadu opracowano przy zatozeniu,ze wentylator, spre-
zarka i turbiny sg sztywnymi zespotami, natomiast waly obu wirnikéw
sg odksztalcalnymi konstrukcjami.

Przeprowadzono analize numeryczng wptywu parametréw zespotu dwu-
wirnikowego na drgania wiasne, predkosci krytyczne i drgania wymu-
szone ukiadu.

1. Wstep

Analize drgan gietnych podwojnego wirnika lotniczego silnika turbinowego
z zastosowaniem techniki elementéw skoniczonych [6] przedstawiono w pra-
cach [3] i [4], w ktérych rozpatrywano model silnika skladajacy sie z dwu
wirnikéw oraz korpusu, ktére sg ciatami osiowo-symetrycznymi o konstrukcji
powtokowo-tarczowej. Przemieszczenia obu wirnikéw byly sprzezone przez od-
ksztatcalne podpory potaczone z korpusem. Szitywnosciowy model zdyskrety-
zowanego uktadu zbudowano za pomocg pierscieniowych elementéw w postaci
powtok stozkowych o zmiennej grubosci. Dyskretny model masowy skladat
sie ze skupionych mas oraz masowych momentéw bezwladnosci Srednicowych
i osiowych poszczeg6lnych elementéw. Réwnania ruchu wyznaczono metoda
sit [2].

W analizie przedstawionej w niniejszej pracy oparto sie na uktadzie kon-
strukcyjnym silnika D-30KU [5].

W modelu fizycznym (rys.l) wirnik niskiego ci$nienia, sktada sie z tréj-
stopniowego wentylatora potgczonego walem z czterostopniowg turbing tego
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wirnika. Wirnik wysokiego ci$nienia zawiera jedenastostopniowg sprezarke
potaczong walem z dwustopniowg turbing. Oba wirniki sg utozyskowane w
korpusie silnika na szesciu podporach oraz sprzegniete miedzy sobg przez jedng
podpore-tozysko. Poszczegélne odcinki waléw sa taczone za pomoca potaczen
wielowypustowych.

Rys. 1. Model fizyczny zespotu dwuwirnikowego

W modelu dyskretnym (rys.2) zatozono, ze wentylator, sprezarka i turbiny
sg sztywnymi zespotami, natomiast waly obu wirnikéw sg konstrukcjami od-
ksztalcalnymi, ktére bedg aproksymowa.no za pomoca odksztalcalnych elemen-
téw skonczonych, wykorzystujac model belki typu Timoshenki [1]. Zaklada
sie, ze wszystkie podpory obu wirnikéw sg odksztalcalne i majg whasciwosci
sprezysto-ttumiace. Polaczenia wielowypustowe modelowane sa w postaci
przegubow, takze o zmiennej sztywnosci.

Rys. 2. Model dyskretny zespotu dwuwirnikowego

Drgania podwdéjnego wirnika rozpatrzono w nieruchomym uktadzie wspét-
rzednych. Wyznaczono réwnania réwnowagi dynamicznej odksztalcalnych
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oraz sztywnych elementéw skonhczonych a nastepnie ztozono je w réwnania
catej struktury wirnikéw.

Przeprowadzono szereg obliczern umozliwiajgcych analize wptywu konfigu-
racji zespotu dwuwirnikowego oraz podatnosci podp6r na charakter jego drgan
autonomicznych i wymuszonych (por. [5]).

2. Zatozenia przyjete do budowy modelu. Zaleznosci wyjsciowe

Zatozenia przyjete do budowy modelu [5]:

= wirniki skladajg sie ze skonczonych liczb elementéw o krawedziach pro-
stopadtych do osi sztywnosci,

= wirniki sa ciatami osiowosymetrycznymi o osi symetrii ()x,
= rozpatrywane sg mate drgania, opisane liniowymi réwnaniami ruchu,

= przyjeto liniowa zalezno$¢ charakterystyki materiatu wirnikéw (napreze-
nie-odksztatccnie: a = /(f)),

= sprzezenie obu wirnikéw zachodzi przez odksztalcalne podpory, w kto-
rych moze wystepowac takze tlumienie,

= sprezystosc i ttumienie wszystkich podpér ma charakter liniowy.

Przyjeto nastepujgce zwigzki miedzy odksztatceniami a silami wewnetrz-
nymi dla belki Timoshenki:

(2.1)
Qy — Q, = kGAIz

oraz zwigzek okres$lajacy wielko$¢ kata ugiecia:
(2.2)

gdzie:
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Uy,Uz - przemieszczenia osi przekroju elementu,

My,Mz - momenty zginajace w przekroju elementu,

QyiQz ~ silty tngce w przekroju elementu,

<Py,<Fz - katy obrotu przekroju poprzecznego odksztatconego ele-
mentu,

lyilz - katy odksztatcenia postaciowego,

E.G - moduty sprezystosci podiuznej oraz postaciowej (po-
przecznej),

J - moment bezwtadnosci przekroju elementu wzgledem $re-
dnicy,

/1 - pole przekroju poprzecznego elementu,

k - wspodtczynnik uwzgledniajgcy nieréwnomiernos¢ rozkia-

du naprezen stycznych w przekroju poprzecznym (wspot-
czynnik $cinania).
Zatozono, w og6lnym przypadku, zmiane sztywno$ci na zginanie i scinanie
wzdtuz osi elementu, tzn.:

EJ = EJ(X) kC!A = KCA[X)

Energia odksztatcenia sprezystego elementu wyraza, sie wzorem:

ey, =5/ Ej{~Af)2,/x+i J W Ai}*

Xi_1 Xy_j

(2,1)

Sity bezwitadnosci elementu o jednostkowej dtugosci okres$laja zaleznosci:

”

ypp=-"fisr (2-5)

Momenty sil bezwitadnosci My i Mz dziatajacych na wirnik okreslajg
zaleznosci:
— momenty bezwladnosci obrotu przekrojow:
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— momenty giroskopowe:

(27)

Zewnetrzne obcigzenie poprzeczne wynikajgce z niowywazenia wirnika okres-
lajg zaleznosci:

fy = mett2cos QI /, = mciilsin QI (2.8)

Réwnania réwnowagi dynamicznej elementu otrzymuje sie korzystajgc z za-
sady prac wirtualnych, zgodnie z ktérg praca, sil wewnetrznych na prze-
mieszczeniach wirtualnych réwna jest pracy sil zewnetrznych, masowych i
krawedziowych na tych przemieszczeniach, tzn:

6V.j = 6WJj + b\Vmj + b\VKi (2.9)
gdzie:
bVsj - praca, sil wewnetrznych réwna, wariacji ener-
gii sprezystej odksztatcenia elementu,
SW/j, SWmj, bWkj - odpowiednio: praca sil zewnet rznych, maso-
wych i krawedziowych na przemieszczeniach
wirtualnych.

3. Macierze odksztalcalnego elementu skoriczonego wirnika

3.1. Funkcjo przemieszczenia odksztalcalnego elementu

Jako wspotrzedne uogoélnione przyjeto ugiecia, oraz katy obrotu przekrojow
poprzecznych i odksztatcenia, postaciowego.
Przemieszczenia w ptaszczyznie Orly zatozono w postaci:

Uyj = Uyj(xil) — uyj(x)Uyij(l)
Pyj = byj{xi?) ~ Pyj(x)Uyj(t) (3-1)
lyj — 7yj(xi”7) = Ayj(x)"yij(t-)
Wektor uog6lnionych przemieszczen krawedzi elementu wprowadza sie w po-
staci:
Uyji o = [tiyj-li'Pyj-1"li/j-iii'-yji'ryjilyj] (3-2)
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gdzie LOd- dtugo$¢ odnicsicniowa oraz:

. uyi-1
WI= = g U2 Lod

Funkcje zmiennej x przyjeto w formie wielomianéw i przemieszczenia w
ptaszczyznie Oxy przedstawiono w postaci:

<pyj(x) = b(0 (3.3)
7yj(x) = C(0

gdzie £ = (x - Xj_i)/lj oraz a(£), b(£) i c(£) sa macierzami wierszowymi
okres$lajacymi postaé¢ przemieszczen osi elementu [5].
Stad przemieszczenia w plaszczyznie i)xy otrzymuje sic; w postaci:

Uyj (x,t) = Loda(()Uyij(t)
i(x,t) = b(OUyj(t) (3.4)
7yi(*) = c(f)™»j(/)
Analogiczng posta¢ maja przemieszczenia w ptaszczyznie O.[:;.
Korzystajac z zasady prac wirtualnych wyznaczono dla elementu od-

ksztatcatnego [5]:
— macierz sztywnosci elementu:

Kj = + kJ2)

Kjl = j-e J Atlj + b (t) <t (3.5)
J o

i
1jC1J kKAtflj + xj_i)[c(™M)]Tc(0 di

(@)

K}2)
macierz mas:

miy = m mtflj + xj_!)[aE)]Ta(E) df (3.6)
0

macierz bezwtadnosci obrotu elementu:

i = hJ h(Vvj + a>,)[b(*)]Tb(0 rC (3.7)
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— macierz momentdéw giroskopowych:

loi = hJ m h + *j_i)[b(f)]Tb(f) dE (3.8)
0

— wektor uogoélnionych sil krawedziowych:
Ryj [ Qyj-\Lod, Myj-i,0,QyjLod, ~lyj:0]
(3.9)
R?j = [Qzj-\Lod,Mz-\,0,Q:jLod,—MZ,0]r

— wektor obcigzen poprzecznych:

= ljLodft2l mtflj + Xj.i )c[eij + xj-)[AQIT<E  (3.10)

3.2. Roéwnania réwnowagi dynamicznej odksztalcalnego elementu skon-
czonego

Réwnania réwnowagi dynamicznej otrzymano poréwnujac prace sil wew-
netrznych na przemieszczeniach wirtualnych z pracg sil zewnetrznych, maso-
wych i krawedziowych na tych przemieszczeniach. Otrzymano:

KjUyj + (mj + lij)uyj + Q\ojU:j = Ryj + F cos (it.
(3.11)

KjiUz + (nrij -j- IN\j)Uzj —I?IlujUyj = Rz + .Fijsiii Qt

4. Macierze sztywnego elementu skoriczonego wirnika
4.1. Zatozenia i warunki sprzegajace

Zaleznosci miedzy katami obrotu przekrojow i odksztatcenia postaciowego
przedstawiajg zwigzki:
V/(2) = W -1 = fyi 7y('l:) = lyi-1 = lyi ~ 0
(4.1)

~iz(x) = 7,,_1 = 7zi = o

<Pz(x)

1
n
-
©
N

11 — Mechanika w lotnictwie
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SM

Rys. 3. Model sztywnego elementu skonczonego

Stad zwigzki miedzy przemieszczeniami krawedzi elementu majg postac:

Wyi— - Wyi  'Pydi
(4.2)
Wi — 4. pzil'i
Powyzsze zaleznosci stanowig kinematyczne warunki sprzegajgce element
sztywny z odksztalcalnymi.
Korzystajgc z zasady prac wirtualnych, dla sztywnego elementu skorczo-
nego wyznaczono [5]:
— macierz masy:

—[36-(] Msz/ttzi fd (4.3)
— macierz bezwtadnosci obrotu przekroju:
lUzi = [Kzi]T fuzbszi (4.4)
— macierz momentéw giroskopowycli:
losji = lusz/szi (4.5)
— wektor obcigzenia poprzecznego:

Fazi = Lod[aZi\Tmszeszn 2 (4.6)

gdzie a2 bsgj, maz, I\s:, 10az, eaz - macierze przemieszczen oraz parametry
sztywnego elementu skornczonego [5].
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4.2. Roéwnania rownowagi dynamicznej

Réwnania réwnowagi dynamicznej sztywnego elementu skonczonego maja
postac:

(MS) -f )szi)Uyi + Jwsziijzi = Fszicos ot + Ryi

(4.7)
(MSJi - lIszi)Uzi ~ ~losziUyi —FszisilXiii -p Rzt

5. Warunki brzegowe

5.1. Podpory kadtubowe

Zespol dwuwirnikowy podparty jest na sprezysto-ttumigcych podporach.
Przyjeto, iz charakterystyki sprezystosci i thtumienia podpdr sg liniowe. Wspoét-
czynniki sztywnosci podpoOr oznacza sie przez /¢, wspoOlczynniki ttumienia
przez r.

i-1 ]

Stosujac zasade prac wirualnych, dla sprezysto-ttumigcej podpory okresla
sie [5]:
— macierze sztywnosci podpory:

«if[a(0]Ta(0

Kyj
(5.1)

Kzi

kz[a(0]Ta(0
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macierze ttumienia podporowego:

1yi =Na(0]Ta0 52)

IT.
rzj = ~"[a(0] a(o0

5.2. Warunki sprzegajace réwnania réwnowagi dynamicznej watu wirnika
niskiego cisnienia z réwnaniami réwnowagi dynamicznej watu wirnika
wysokiego cisnienia

Wykorzystujgc zasadg prac wirtualnych, wariacja energii sprezystej od-
ksztalcenia i praca sil ttumienia na przemieszczeniach wirtualnych podpory
sprzegajacej ruch obu wirnikéw w punkcie odpowiadajgcym /-tej krawedzi
jednego z nich i j-tej krawedzi drugiego, przyktadowo w Kkierunku osi Oy ma
postac¢ [5]:

cr/ww _ [AH««I\T ww ww
[5.3)
b\vry i 1nJ > ytj vy'j

Przemieszczenie rozpatrywanej podpory jest zalezne od przemieszczen krawe-
dzi obu wirnikéw, tj.:
uvaw — i, u 54

uj
gdzie ityi, Uyj przemieszczenia /-tej i j-tej krawedzi wirnikdbw w miejscu
podpory miedzywatowej.
Stad otrzymuje sie wyrazenia okre$lajace wariacje energii sprezystej od-
ksztatcenia i prace sit ttumienia na przemieszczeniach wirtualnych podpory
miedzywalowej w postaci:

SWwoww .
yij yij yi
u v*j Lyj
y (5.5)
. _rw
gU,ww = _|suuLsuyj _TWN —ww _
yij *yj

5.3. Macierz i>rzegubu wirnika

Przyjmuje sigf model przegubu w postaci element uo dtugosci Ip = 0, masie
mp = 0 i sztywnosci EJP= 0.
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I'p=0

i-2 -1 i+1

mp~0
EJP=0

Rys. 5. Model przegubu

Stad macierz przegubu bedzie macierza zerowa, powodujgcg rozprzegniecie
uktadu w globalnym uktadzie wspétrzednych, co odpowiada istnieniu w miejscu
przegubu dwdch belek o swobodnych koricach.

Warunkiem sprzegajacym te dwie belki jest rownos$¢ przemieszczen na
brzegach przegubu, tzn.:

Wi —Mj — U

(5.6)
Uzi—I ~zi — Nzp

Warunki te sg uwzgledniane w globalnym uktadzie wspé6trzednych. W tym celu
wprowadza sie wektor przemieszczern Up, spetniajacy nastepujace warunki:

u; =t,uP (5.7)
lub:

«*-1 0 1 1

Voi_i 1 fi-1

7t-i 1
71 -| (5.8)

U1l 1 ui

<Pi fi

71 li

Jezeli Zp oznacza macierz catego wirnika, bez przegubdéw to uwzglednienie
przegubow powoduje jej przeksztatcenie wg zaleznosci:

Zpp = [IpITZpTp (5.9)
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5.4. Przegub sprezysty

W dalszych rozwazaniach wprowadza sit; warunki na katy zginania. W
tym modelu przyjmuje sie, ze obie belki przegubu potaczone sg sprezyng o
sztywnosci  ksp.

1p=0

i-2 -1 i+1

Rys. 6. Model przegubu sprezystego

Oprocz warunku sprzegajgcego obie belki (réwnosci przemieszczen linio-
wych na brzegach przegubu) uwzglednia sie zmiane przemieszczen katowych.

Przemieszczenie katowe przegubu jest zalezne od przemieszczenn katowych
obu krawedzi ” belek ” przegubu, tzn:

vV, = W (5 10)

<Psp = Psi - 'Psi- 1
Uwzgledniajgc istnienie potaczenia sprezystego w przegubie ot rzymuje sie ma-
cierz przegubu sprezystego:

(5.11)

gdzie Kifp jest macierzg zawierajgcg zwiazki miedzy momentami gnacymi obu

"belek” przegubu na skutek istnienia w nim potgczenia sprezystego.

6. Autonomiczne drgania gietne zespotu dwuwirnikowego

6.1. Sformutowanie problemu. Réwnania réwnowagi dynamicznej ele-
mentoéw odksztatcalnycli i sztywnych wirnikéw

Wprowadzono wektory uogélnionych przemieszczen i sil krawedziowych w



Analiza drgan podwdéjnego wirnika. 167

nastepujacej zespolonej postaci:

Ue(/) = Uyjl) + juzed)
(6.1)

Re(® = Ry () +jR:AI)

Pomijajgc ttumienie zewnetrzne, réwnanie obracajacego sie elementu otrzy-
muje sie w postaci:

Keue+ (me + lu )Lk - ii2\0'Ue = Re (6.2)

Rozwigzanie réwnania zaktada sie w nastepujacej postaci harmonicznie zmien-
nej:
Ue®) = UoN Uk Re(®) = RoNt (6.3)

Stad otrzymuje sie uklad réwnan algebraicznych o postaci:
[Kc —u2Me - w2(l - 27)1] c]floe = Roe (6.4)
lub w uproszczonej formie zapisu:
Ze(f2,uj)uut = RQk (6.5)

Dla celow dalszych rozwazan réwnanie przeksztatcono do nastepujgcej postaci
bezwymiarowej:
Ze(J?,u))t/oe = Ro,. (6.6)

Bezwymiarowe czestosci drgan i predkosci obrotowe majg postac:

fi = f2p w=Uu)
(6.7)
— Lid j" od
M2 V EJod
gdzie:
EJod, od - odniesieniowe wartosci sztywnosci gietnej i masy jed-
nostkowej,
Lod - dtugos¢ odniesieniowa.

Analogicznie, dla sztywnego elementu skohczonego otrzymuje sie algebra-
iczne réwnanie réwnowagi dynamicznej elementu w postaci:

Z-szc (& ,~)Uo', = Ru, (6-8)
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6.2. Drgania wirnikow z odksztalealnymi i sztywnymi elementami skon-
czonymi

Réwnanie rédwnowagi dynamicznej wirnika otrzymuje sie sktadajgc macie-
rze elementu w macierz struktury, co w ogélnym przypadku mozna zapisac:

Z(Q,u)Uo = £ Z c(/?,;j)tfoe (6.9)

Réwnania drgan wiasnych wirnika z uwzglednieniem warunkéw sprzegajacych
elementy sztywne z odksztalealnymi maja nastepujgca (bezwymiarowg) po-
stac:

I as{f2,Q)Uu= 10 (6.10)

Dla i-tego sztywnego elementu warunki sprzegajace w bezwymiarowej postaci
okreslone sa przez zaleznosci:

~NOsz-lI — <pOs:i
10szi-1 — "iOszi — 0O (6.11)
UQszi—1 — ~O0szi (ptoszi

od
Wprowadzenie powyzszych sprzezen w globalnym ukitadzie wspotrzednych
pocigga, za soba modyfikacje wektora przemieszczen Uo wg nastepujgcych
zaleznosci:

Uo = TUO
lub:
LI |
Ui-I 0 1 -t
1 0 1 -1
ii-i 0 li-1 (6.13)
Ui 1 K
l -
7i 0 \I?

1

Po przeksztatceniach otrzymuje sie rownanie rownowagi z nowymi wspo6t-
rzednymi w postaci:

uv'o=20 (6.14)

gdzie Uqg - wektor przemieszczenn uwzgledniajacy wprowadzone sprzezenia

oraz:
21s(/2,w) = T¢Z,(/?,wW)T (6.15)
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7. Drgania wymuszone

7.1. Sformutowanie problemu

Wymuszenie zespotu stanowig od$rodkowe sity bezwtadnosci. Powstawanie
tych sit jest skutkiem nic pokrywania sie Srodkéw masy przekrojéw elementéw
z ich osiami wirowania. Sity te stanowia zewnetrzne wymuszenie okresowe, 0
czestosci rownej predkosci obrotowej wirnika.

Réwnanie drgan wymuszonych elementu przy uwzglednieniu warunkow
brzegowych (5.1) i (5.2) ma postac¢ [5]:

K*Ue -W \ LWeUc + (Me + llc)Ue + T<ue = Rc+ FU (7.1)

gdzie:
KK= Ke +

Rozwigzanie réwnania zaktada sie w nastepujacej postaci harmonicznie zmien-
nej:
Ue(t) = U@dat Rt(t) = Ro'0]Ql (7.2)

Wstawiajgc wyzej wymienione zaleznosci oraz uwzgledniajac, ze lo = 21x
otrzymuje sie rédwnanie w postaci:

K*¥- Q (Me- lle) + jnre\Uoe = R + Fle (7.3)
lub w uproszczonej formie zapisu:
Zc{Q)Ul = R +Fu (7.4)
i w postaci bezwymiarowej:
Ze(H)UOe = Roc+ Fu (7.5)

7.2. Drgania wymuszone wirnikéw z odksztalcalnymi i sztywnymi ele-
mentami skonczonymi

Skladajgc macierze elementéw w macierz struktury otrzymuje sie rdwnanie
drgan wymuszonych niejednorodnych wirnikéw z uwzglednieniem sztywnych
elementéw skonczonych w postaci [5]:

= F's:(U) (7.6)
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Rozwigzujac uktad réwnan otrzymuje sic wektor uogdlnionych przemieszczen
krawedzi elementu w postaci:

= RebtAO+jIn.tf6 (7.7)
skad mozna obliczy¢ nastepujace zaleznosci:
«(<) = A&W+W

w (<) = tifiint+of) ~7<8j

7.(<) = [ Fei(fli+f1?)

gdzie:
Ai,~,ri - amplitudy wspétrzednych uog6lnionych,
Of,Of,0- - katy przesuniecia fazowego tych wsp6trzednych.

8. Omowienie wynikow obliczen

Pierwszy zbiér wykreséw obrazuje wyniki obliczeh numerycznych zespotu
dwuwirnikowego ze sztywno potagczonymi walami (bez przegubdw).

Przebiegi (rys.7 i rys.8) obrazujg zmiane czestosci drgan wiasnych i pred-
kosci krytycznych precesji wspotbieznej w funkcji sztywnosci podpdr kadtubo-
wych zespotu (zmienianych wszystkich w jednakowym stopniu). Najwiekszy
zakres zmian czestosci wlasnych zachodzi w przedziale sztywnosci podp6r od
107 do 109 N/m - w przypadku predkosci krytycznych precesji wspotbiez-
nej jest szerszy - do 1011 N/m. Wyzszymi wartosciami czestosci i predkosci
krytycznych charakteryzuje sie sztywniejszy wirnik wysokiego cis$nienia.

Krzywe na rys.9 i rys.10 obrazujg postacie drgan zespotu dwuwirniko-
wego drgajgcego z pierwsza predkoscig krytyczng precesji wspotbieznej. Wy-
kres na rys.9 przedstawia drgania zespotu na podatnych podporach, wykres
na rys.10 - na podporach sztywnych. Zesp6t dwuwirnikowy podparty na
podatnych podporach w czasie drgan z pierwsza predkos$cig krytyczng precesji
wspotbieznej wykonuje drgania jak ciato sztywne, bez odksztatcen sprezystych
wirnikéw. Zwiekszenie sztywnosci podpér powoduje zmniejszenie amplitud
przemieszczen weztow podporowych i powstawanie odksztatcenn sprezystych
wirnikéw. W tym przypadku z maksymalnymi amplitudami przemieszczenh
drgaja turbiny wirnikdéw.
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6000.00
a)Q rod/s 96— @u nrI(\\NQ
-6 — w,, nr2(VWWC)

4000.00 -

(o0 nr3(WMmC)
n&— u), nrd(VWWC)

1E+3 1E+4 1E+5 1E+6 1E+7 1E+8 1E+9 1E+101E+111E+121E+131E+141E-15
Sztywno$¢ podpér. N/m

Rys. 7. Czestosci wasne

1E»3 1E+4 1E+5 1E+6 1E+7 1E+S 1E+9 1E+101E+111E~N121E+131E+141&-15
Sztywnoé¢ podpér, N/m

Rys. 8. Predkosci krytyczne precesji wspotbieznej

Rys. 9. Postacie drgan zespotu dwuwimikowego
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100

000

Rys. 10. Postacie drgan zespotu dwuwirnikowego

200000 -TT

0 podpora nr 13 ( (t*nr 1)
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“
«pw podporanr 27 (00 nr 1)
podporanr 1(ui nr 1)
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Sztywnos$¢ podpér, N/m

Rys. 11. Podpory wirnika niskiego ci$nienia
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Sztywnos$¢ podpér, N/m

Rys. 12. Podpory wirnika wysokiego ci$nienia
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Analizie poddano takze wplyw sztywnosci poszczeg6lnych podpér wirni-
koéw na zmiane czestosci drgan wiasnych i predkosci krytycznych obu wirnikéw
zespotu (rys.11 i rys. 12). Najwiekszy wptyw na zmiane czestosci wiasnych i
predkosci krytycznych majg podpory turbin obu wirnikéw. Czestosci wiasne
i predkosci krytyczne ulegajg zmianie w najszerszym przedziale zmian sztyw-
nosci tycli wkasnie podpér.

Wykres na rys. 13 obrazuje zmiane czestosci wiasnych i predkosci krytycz-
nych zespotu dwuwirnikowego w funkcji sztywnosci podpory miedzywatowej.
Wykres ten wykonano dla sztywnych podpdér kadtubowych. W gtéwnym stop-
niu zmiana sztywnosci podpory miedzywatowej wptywa na drgania wirnika
niskiego cisnienia. Wynika to z faktu, ze:

- wirnik wysokiego cisnienia jest sztywniejszy niz wirnik niskiego cisnienia,

— wirnik wysokiego cisnienia jest w obszarze podpory miedzywalowej pod-
party na dwdch podporach kadtubowych, usztywniajgcych go i ograni-
czajacych jego amplitudy przemieszczen.

Wykresy na rys.14 i rys.15 obrazujg postacie drgan zespolu z przegu-
bem w wezle tgczgcym zespoty wentylatora i turbiny wirnika, niskiego cisnie-
nia ze wzgledu na specyficzne wiasciwosci tego potgczenia, odrézniajgcego
je od innych przegubow. W przypadku drgan zespotu na podatnych pod-
porach (rys.14) oba wirniki drgajg z pierwszg predkoscig krytyczng precesji
wspotbieznej jak ciato sztywne - bez odksztatcern sprezystych, z zatlamaniem
linii ugiecia wirnika w wezle przegubowym. Wozrost; sztywnos$ci podp6r (rys.15)
powoduje ograniczenie przemieszczeh weztéw podporowych i odksztatcenia
sprezyste wirnikdw. W tym przypadku zwracajg uwage stosunkowo duze prze-
mieszczenia wezla, przegubowego.

Wzrost sztywnosci wezta przegubowego wedtug zaprezentowanego mo-
delu sztywnosci przegubu nie powoduje istotnych zmian czestosci wiasnych
i predkosci krytycznych (rys.16). Powodujeljednak ograniczenie amplitudy
ugiecia w wezle przegubowym i zmiane ksztattu linii ugiecia, catego wirnika
(rys.17).

Obliczenia drgann wymuszonych zespolu dwuwirnikowego pozwalajg na
okreslenie amplitud ugie¢ elementéw zespotu dwuwirnikowego w funkcji
predkosci obrotowej. Na rys.18 i rys.19 przedstawiono przebieg tej charakte-
rystyki dla wezta przegubowego tgczacego zespol wentylatora i turbiny wirnika
niskiego cisnienia. Wykres na rys.19 stanowi powiekszenie fragmentu z rys.18
w celu bardziej czytelnego przedstawienia wptywu zwiekszenia ttumienia pod-
pér zespotu na obnizenie wzglednej amplitudy (.1 = A/cmax) drgan tego
wezta w rezonansie.
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Sztywno$¢ podpory, N/m

Rys. 13. Podpora miedzywalowa

Rys. 14. Postacie drgan zespotu dwuwimikowego z przegubem

Rys. 15. Postacie drgan zespotu dwuwi mikowego z przegubem
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Sztywno$¢ przegubu. N/m

Rys. 16. Predkosci krytyczne precesji wsp6tbieznej zespotu dwuwirnikowego
Z przegubem sprezystym

Rys. 17. Postacie drgan zespotu dwuwirnikowego z przegubem sprezystym

Q

Rys. 18. Drgania wymuszone zespotu dwuwirnikowego z przegubem
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19. Drgania wymuszone zespotu dwuwirnikowego z przegubem

Sctywnos$¢ poopd6i. N/m

Rys. '20. Drgania wymuszone zespotu dwuwirnikowego

Sztywno$¢ podpér. N/m

Rys. 21. Drgania wymuszone zespotu dwuwirnikowego
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Na rys.20 i rys.21 przedstawiono zmiany maksymalnych wzglednych am-
plitud przemieszczeri wspomnianego wezta. WNC, w ktérym modelowany byt
przegub (wezet 17) oraz turbiny WWC (wezet 26) w rezonansie w funkgcji
sztywnosci podpdr kadtubowych przy réznych wspotczynnikach ich ttumienia.
Uzyskanie okreslonych wartosci amplitud przemieszczen mozliwe jest drogag
odpowiedniego doboru wspotczynnikéw sztywnosci i ttumienia podpor. W
ogdlnym przypadku: w celu zachowania zatozonej wartosci amplitudy drgan -
zwiekszenie sztywnosci podp6r wymaga réwniez zwiekszenia ich ttumienia.
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Analysis of Vibrations of a Dirotor System of an Aircraft Turbine Engine

Summary

Bending vibrations of a birotor system of an aircraft turbine engine are considered
making use of the finite element method.

A discrete model of the system is determined on the assumption that, the fan,
the compressor and (lie turbines are rigid bodies, while the shafts of both rotors are
deformable structures.

12 — Mechanika w lotnictwie
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All the supports od the birotor system are deformable units and they manifest
elastic and damping properties. Splined couplings of the shafts elements are treated
as articulated joints.

The equations of dynamic equilibrium of rigid and deformable finite elements are
determined and then the equations of the whole structure are established.

Results of numerical analysis are presented, which show the effect of the parame-
ters of the birotor system on natural vibrations, critical speeds and forced vibrations
of the system.
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MODELOWANIE PROCESU NAPROWADZANIA OBIEKTU
LATAJACEGO NA CEL MANEWRUJACY

Jozef Gacek
Bogdan Machowski
M aciej Mroz

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Dla przyjetej hipotetycznej rakiety przeciwlotniczej (rakiety plot.) Sre-
dniego zasiegu i hipotezy ruchu celu powietrznego, opracowano model
matematyczny procesu naprowadzania rakiety metodg trzech punktéw
oraz metoda potowicznego prostowania toru.

1. Wprowadzenie

Skomplikowane i kosztowne w eksploatacji urzgdzenia techniczne powodujag
koniecznos$¢ stosowania réznego rodzaju symulatoréw i imitatorow.

Technika uzbrojenia wymaga ponadto odpowiedniego przygotowania ob-
stug oraz sprzetu do uzycia (sprawdzenia techniczne, dane do startu rakiet,
dane do strzelania pociskami klasycznymi, programy toréw lotu obiektéw lata-
jacych, szkolenie zatdg, itp.).

Niezbednym skiadnikiem praktycznej realizacji wiekszosci tego typu zadan
jest poprawnie wykonany proces modelowania wystepujacych w nich zjawisk
fizycznych. Do znacznego wzrostu roli modelowania podczas rozwigzywania
problemdéw technicznych, szkoleniowych i innych, przyczynita sie réwniez stale
rozszerzajgca sie dostepnosé nowoczesnych i efektywnych urzadzeri elektro-
nicznej techniki obliczeniowe;j.

Proces modelowania odgrywa takze podstawowa role w symulacji i badaniu
dynamiki lotu obiektéw. Podstawowe elementy symulatoréw ztozonych pro-
cesow lotu, walki powietrznej, proceséw naprowadzania oraz przygotowania
danych do strzelania (startu, zrzutu) stanowig algorytmy obliczeniowe oparte
o odpowiednie modele matematyczne.
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W niniejszym opracowaniu oznaczenia wielkosci fizycznych przyjeto zgo-
dnie z Polskg Normag PN-83 [9].

2. Przyjety schemat naprowadzania rakiety oraz hipoteza ruchu
celu

Przy rozpatrywaniu zagadnien zwigzanych z okresSlaniem stref startu ra-
kiet przeciwlotniczych przyjmowana jest hipoteza prostoliniowego lotu celu
na okreslonej wysokosci ze stalg predkoscig. Zatozenie to w wielu przypad-
kach jest niewystarczajgce, szczeg6lnie w przypadkach analizy wpltywu ma-
newrow celu na dynamike rakiet przeciwlotniczych w procesie naprowadzania.
Manewr celu okreslony przez zmiane predkosci (zaréwno co do modutu jak i
kierunku) wptywa w decydujgcy spos6b na wymagania jakim muszg sprostac
wiasciwosci dynamiczne rakiety w procesie naprowadzania. Z tego wzgledu
nalezy uwzglednia¢ mozliwosci manewrowe celu wynikajace z jego maksymal-
nych dopuszczalnych przecigzen [2,3,5].

Rys. 1. Przyjety schemat naprowadzania rakiety na cel manewrujgcy
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Przyjety schemat procesu naprowadzania rakiety przeciwlotniczej na cel
manewrujgacy przedstawiono na rys.l i rys.2. Zgodnie ze schematem przedsta-
wionym na rys.2 potozenie wektora predkosci celu Vc w nieruchomym ziem-
skim uktadzie wspétrzednych Ooxgy.jzg opisujg katy -)ci \c, a potozenie linii
obserwacji celu - katy ec oraz /3 Odpowiednio do tego przyjeto nastepujacy
model matematyczny ruchu celu [2,3]:

— réwnania ruchu postepowego celu

= Vxgc = Vc cos 7Ccos Xc

= Wgc = -Vc cos 7c sin Xe (2.1)

dli

— Vzgc —Vesm 7c¢
dt g

— réwnania opisujace zmiane odlegtosci Dc oraz predkosci Vc

Dc= + y*c + h?
(2.2)
vc = yjilc + Me + hc
— réwnania opisujgce zmiane katéow sc i f)c (rys.2)
sinec = sin(C= - - —"N - (2.3)

Dc Dccos sc

Tak sformutowany model matematyczny ruclui celu moze stanowi¢ podsta-
wowy element algorytmu do przeprowadzania badan proceséw naprowadza-
nia rakiet przeciwlotniczych. W szczegélnosci ruch celu mozna programowad
droga odpowiedniego doboru warunkéw poczatkowych: xg®, !yoo> zgca, Vo,
£c0, PO lub na podstawie doboru warunkéw poczatkowych uzupetnionych pro-
gramowymi zmianami katéw jc i \c, tzn. przyjecie funkcji: 7c(t) =
Xc(0 —/2pr(0”

3. Model matematyczny ruchu przestrzennego rakiety w systemie
naprowadzania na cel powietrzny

W procesie formutowania modelu matematycznego procesu naprowadza-
nia rakiety w ruchomym uktadzie odniesienia i)xyz, jako inercjalny przyjeto
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uktad wspoétrzednych zwigzany z Ziemig O00xyy<gdy, (rys.3) [2,6]. Okreslono
przy tym zwigzki miedzy wielkoSciami mierzonymi w uktadach odniesienia ru-
chomym: Oxyz i inercjalnym Ooxyyyz(d Zaleznosci te nazwano zwigzkami
geometrycznymi i kinematycznymi [2,6].

Rys. 3. Przyjete wspoétrzedne: liniowe vy, zg, katowe \P 0, <= predkosci ich
zmian: u,t, w*, ii>k 'I'sity i momenty sil zewnetrznych dziatajgcych na rakiete w
uktadzie wspoétrzednych zwigzanym Oxyz

Przyjmujac takze, ze rakieta jest brylg nicodksztalcaliig charakteryzujacg
sie ptaszczyznami symetrii (rOs i .rOy): geometrycznej, aerodynamicznej i
masowej sformutowano nastepujgcy model matematyczny rakiety, w nieswo-
bodnym ruchu przestrzennym, w ukiadzie wspétrzednych sztywno zwigzanym
z rakietg Oxyz, (rys.3) [1,2,6,7].

Model ten opisuja nastepujace réwnania:

(a) dynamiczne réwnania ruchu postepowego $rodka masy rakiety, czyli
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ruchu podtuznego, bocznego i wznoszgcego zapisane w uktadzie wspoétrzednych
zwigzanym z rakietg Oxyz (rys.3):

m{~é}cf + wk( - vkr) = F - m,(/0Osin 0 +

P(h)VZS(CXcosacos @+ Cycosasin@- Czsina) + Ps+ X*q

+ ukr ~ wkPy = my(h) COSO0 sin P+ (3.1

+7N -S (-C xsm13+ Cycos(3) + Yrr

m = my(h) cos ® cos ™ +
. r
—— S(CXsinacos 3+ Cysinasin(3+ Czcosa) + Z*q
(b) dynamiczne réwnania ruchu obrotowego rakiety, czyli ruchu przechy-

lania, pochylania i odchylania zapisane w ukiadzie wspo6trzednych zwigzanym
Oxyz, (rys.3) [5]:

di
Zr—J) —[ly - Iz]gr = m(j{li)(*jG cos 0 cos P—2Zg cosO sin <P +
h)vr2
+% '2—)———— S r y.\{Cxsina cos[3+ Cysinasiufi + Czcosa) +

+za(Cxsin(3- Cy cos (3) - I(Cfacosa cosj3+ C,,ttcosasin @+

“Anasinonl + L*p+ L*r

Iygt - [lz- IX]Jrp = —mg(h)(zG sin0 + xGcos 0 cos <P +

+— —5 ~li(Oxcosacos 3+ Cycosasin(3- Czsina) + (3.2)
+ Xa(Cxsinacos 3+ Cysinasin/3+ C-coscv) +

+1>a(~Cu sincos (3+ C”acos/i)] + Pszps + M*q

dr
Iz— - [Ix- Mwn= -Fijf + vuj(i)(xGcos 0 sin ¢+ ycsin0) +

+- ~ —S\A(-C xsin/3+ Cycos (3) + Va(Cxcos a cos 3+
+Cycosasinfl) —02sina) - 676"/ sin a cos j3+

+C~/iasinasin 3+ Cfucosa) - Vs + Ar*r
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(c) Zwiazki kinematyczne predkosci katowych (przechylania, pochylania i
odchylania):

de —ncos P —rsin P

dt

d&

ra — (g sin £+ rcos <P sec0 (3-3)
%T =y + gsin <PIgO + r cos <HP

(d) Zwiazki kinematyczne predkosci liniowych (ruchu podtuznego, bocz-
nego, i wznoszenia) w ukladzie Qoxaygza, (rys.3):

dd)ig = kcosO cos &+ Mc(sin<Psin0 c 0 s - cos<Psin )+
+ WK(cos sin0 cos & + sin ¥sin V)

dd\:g = likcos O sin W+ vA(sin Psin 0 sin ™ + cos (Bcos 'P) + (3.4)
+ w?(cos Psin 0 sin W—sin $Pcos W)

dzg o .

at = —iksin 0 + \Kksin $cos 0 + cos Pcos 6

gdzie:

XG,yG-,zG, .t4,y.-i, -4 - odpowiednio wspotrzedne wektoréw wodzgcych:
TGei rA punktéw przytozenia wypadkowych sil zewnetrznych dziatajgcych
na rakiete w locie (grawitacyjnych G, aerodynamicznych R,\) wzgledem
poczatku 0 zwigzanego ukfadu wspdtrzednych Oxyz\

bA, | ~ $rednia cigciwa aerodynamiczna oraz rozpieto$¢ skrzydia;

S - powierzchnia charakterystyczna rakiety.

Zastosowanie uktadu réwnan (3.1) -f (3.1) do analizy procesu naprowadza-

nia rakiety w warunkach rzeczywistych wymaga uzupetnienia, go nastepujaco:

(a) zaleznosciami do wyznaczania biezacych wartosci charakterystyk
okres$lajagcych strukture rakiety: ni(t), xsm(t), ysm(t), zsm(t), Ix(t),
ly(t), 1z(t), F(t), [2,7];

(b) zaleznosciami do wyznaczenia wartosci biezacych osrodka ruchu [2,3,7]:
- przyspieszenia sity ciezkosci y(h);
- parametréw atmosfery;

(c) zaleznosciami do okreslenia sit i momentéw zewnetrznych dziatajagcych na
rakiete w locie przestrzennym [2,3,6,7].
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Dla znanych wartosci sil i momentdw sil zewnetrznych (ciggu, aerodyna-
micznych, grawitacyjnych, sterujacych) wystepujgcych w prawych stronach
rownan (3.1) i (3.2) model matematyczny (2.1) (3.1) moze by¢ stosowany
do analizy wiasciwosci dynamicznych oraz symulacji lotu dowolnej nieod-
ksztalcalnej rakiety przeciwlotniczej.

Techniczne rozwigzania rakiet przeciwlotniczych charakteryzujg sie ptasz-
czyznami symetrii: geometrycznej i aerodynamicznej w uktadzie Oxyz, kto-
rego osie stanowig jednoczes$nie gtéwne centralne osie bezwladnosci rakiety,
zatem stuszne sg nastepujace zwigzki:

xg = XG{t) yc - za ~ O

Z tego wzgledu réwnania dynamiczne ruchu postepowego (3.1) i ruchu obro-
towego rakiety (3.2) znacznie sie upraszczaja. [2,7].

System sterowania rakietg wykorzystuje tréjpunklowe metody naprowa-
dzania do wytworzenia odpowiednich sit aerodynamicznych /*(/) najej po-
wierzchniach sterowych [1,5]. Realizowane jest to zazwyczaj w dwoéch nie-
zaleznych kanatach sterowania: pochylenia i odchylenia, o identycznej struk-
turze.

Ogdlne réwnania metod tréjpunktowych dla ruchu przestrzennego majg
postac:

£k = £c + £w fik = fic + fiw (3.5)
gdzie:
£kifik ~ wymagane katy potozenia rakiety na torze kinematycz-
nym;
twifiw ~ katy wyprzedzenia.

Aby zapewni¢ przejScie toru kinematycznego przez cel przyjmujemy, ze
katy wyprzedzenia wyliczane sa z zaleznoSci:

£w — fiu: — UlnictiDc — Dr) — 'M-inet™~D (3-6)

gdzie:
Dr= + U + zj (3.7)

Podstawiajgc (3.6) do (3.5) otrzymujemy og6lne réwnanie naprowadzania:

(3.8)
fik —fic +

Dla pbc = bt zachodzi réwno$¢ su = fcoraz fik = fic co czyni zado$¢
wymaganiu, aby tor kinematyczny przechodzit przez cel.
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Réwnania (3.8) wykorzystywane sg dla klasyfikacji metod trojpunktowych,
przy czym jako kryterium przyjmuje sit; wartos¢ wspoétczynnika mme*, i tak:

ni-met = const 720 - metoda, wyprzedzenia;
mmet —var - metoda prostowania;
mmet = 0 - metoda pokrycia (metoda trzech punktéw).

W procesie zdalnego naprowadzania rakiet wykorzystywane sg gtdwnie;
metoda pokrycia oraz szczeg6lny przypadek metody prostowania toru - me-
toda potowicznego prostowania. Wilasnosci kinematyczne metody wyprzedze-
nia ustepujg znacznie walorom wymienionych metod i dlatego nie znalazta ona
zastosowania w praktyce.

Do formowania sygnatéw sterujacych, przesytanych na pokiad rakiety, na-
ziemna stacja naprowadzania wykorzystuje zazwyczaj rozbieznosci liniowe lifi
hp, bedace wzglednym przemieszczeniem w uktadzie ruchomym 0o (i"ys.2)
[1], okreslone na podstawie pomiaru odlegtosci do rakiety b r oraz uchybow
katowych:

AE£= £c- £r A@B=flc- Pr
(3.9)

he = Drsin(fc - £r) lip = Drsin(i3c - f3r)

Rozbieznosci te uzupetnione ich pochodnymi oraz sygnatami kompensa-
cyjnymi stanowig sygnaty do wypracowania, odpowiednich funkcji katow <,
6y wychylenia powierzchni sterowych, w ktorych nastepstwie powstajg sity:
Ps = f(6ff,6v), kierujgce rakieta.

Ogoblna postac¢ zwigzkoéw sprzegajacych wychylenie steru rakiety z parame-
trami sterujacymi moze by¢ przedstawiona zaleznosciami:

N Y pifsh + bosf[ = &(kI/if, AUte, /(</, hc, hi)rz, niinet)

(3.10)
iV+ hhv "bb0sSv = I'vi, Htllili llci hprzi mmet)
gdzie:
hj - poprawka kompensujgca ustalong wartos¢ btedu dyna-
micznego naprowadzania,;
hc - poprawka kompensujaca, ciezar rakiety;
hprz ~ poprawka uwarunkowana btedami przyrzadowymi okres-

lajagcymi wspoétrzedne rakiety i celu.

Dla uzyskania odpowiednich wilasnosci dynamicznych rakiety w procesie
naprowadzania poszczeg6lne cztony funkcji (3.10) pilota automatycznego po-
winny zawiera¢ parametry: bi, bo charakteryzujace stosowany naped steru
oraz wspotczynniki wzmocnienia: Ai, /-0, okreslone z uwzglednieniem algoryt-
mow optymalizacyjnych [7].
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4. Wnioski koncowe

= Przedstawiony model matematyczny stanowi podstawowy czton al-

gorytmu badan procesu naprowadzania rakiety przeciwlotniczej na
manewrujace cole powietrzne.

Algorytm ten byt opracowany gtdwnie dla potrzeb symulatora do szko-
lenia i treningu obstug zestawéw rakiet przeciwlotniczych $redniego
zasiegu. Ze wzgladu jednak na uogdlnione podejscie do opisu procesow
naprowadzania moze takze znalez¢ on zastosowanie np. przy wyznacza-
niu stref startu i razenia zaréwno istniejgcych jak i nowo opracowywa-
nych rakiet.

W procesie teoretycznych badann dynamicznych wiasciwosci obiektow
latajacych nalezy przywigzywa¢ wiasciwg wage do weryfikacji zaréwno
na etapie modelowania fizycznego i matematycznego, jak i podczas prze-
prowadzania obliczen. Nalezy przy tym okresli¢ przedziaty zmian wiel-
kosci fizycznych, dla ktérych opracowany model moze by¢ stosowany. W
przedstawionym opracowaniu weryfikacje przeprowadzono na podstawie
dostepnych wynikéw badan eksperymentalnych dla rakiety rzeczywistej
o0 takim samym schemacie aerodynamicznym co rozwazana, rakieta hi-
potetycza.
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Model of the Flying Object Guidance onto the Manoeuvring Target

Summary

In the present contribution for a hypothetical anti-aircraft, medium-range missile
and the target motion assumed, the mathematical model of missile guidance has been
presented in terms of the " three-point” and ” half-Lo-lialflead guidance law” methods,
respectively.
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Krytycznym zakresem pracy bezkardanowego systemu nawigacji iner-
cjalnej jest wyznaczenie wzajemnego potozenia katowego dwéch uktadow
wspo6trzednych - uktadu pomiarowego (ruchomego) i uktadu nawigacyj-
nego (nieruchomego). W uktadzie pomiarowym, ktory jest, zwigzany ze
statkiem powietrznym (SP), odczytujemy skiadowe wektora przyspie-
szenia pozornego oraz wektora predkosci katowej ruchu SP wzgledem
inercjalnego ukitadu wspétrzednych. W celu wyznaczenia pozycji SP
nalezy zmierzone przyspieszenia przeliczy¢ do nawigacyjnego uktadu
wspoirzednych, czyli nalezy zna¢ wzajemne potozenie katowe ukitadu po-
miarowego i nawigacyjnego. Mierzac wektor predkosci katowej obrotu
uktadu pomiarowego wzgledem uktadu inercjalnego mozna okresli¢ wza-
jemne potozenie tych uktadéw wspétrzednych, rozwigzujgc odpowiedni
uktad réwnali rézniczkowych, w ktérych predkos¢ katowa jest wielkoscig
wejsciowa. Przy znanym potozeniu katowym uktadu nawigacyjnego
wzgledem ukiladu inercjalnego i wyznaczonym potozeniu katowym uk-
tadu pomiarowego wzgledem uktadu inercjalnego w prosty sposob obli-
czamy potozenie ukiadu pomiarowego wzgledem nawigacyjnego.
Nowoczesne samoloty wykonuja manewry z predkosciami katowymi
rzedu *200 H 400 °/s. Naklada to wymagania na jako$¢ i zakresy
pomiarowe miernikéw predkosci katowych, wyboér parametréw opisuja-
cych orientacje przestrzenng SP w funkcji mierzonych predkosci ka-
towych, sposoby dyskretnego rozwigzywania réwnan rézniczkowych, do-
bér okresu prébkowania oraz szybkos¢ komputera nawigacyjnego.

W niniejszym referacie przedstawiono teoretyczne podejscie do anali-
tycznego wyznaczania orientacji przestrzennej SP, fizyczna interpretacje
okredlenia wzajemnego potozenia katowego dwéch uktadéw wspoéirzed-
nych przy pomocy metody kosiuuséw kierunkowych i parametrow
Rodrigeza-llamiltona, odnosne réwnania rézniczkowe, niektdére aspekty
ich numerycznego rozwigzania oraz jakosciowa analize poréwnawcza wy-
branych metod.
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1. Wprowadzenie

W systemach nawigacji inercjalnej z giroskopowo stabilizowana platformag
(GSP) giroskopy umieszczone na platformie, mierzg skladowe predkosci
katowej ruchu statku powietrznego (SP), a uklady nadazne wykorzystuja je
do stabilizacji potozenia platformy. Tym sposobem giroskopy i przyspiesze-
niomierze na GSP sg izolowane od ruchu katowego SP, a platforma w spo-
so6b fizyczny modeluje nawigacyjny uktad wspotrzednych. W znaczny spos6b
upraszcza to dalsze wyliczenia. Poprzez dwukrotne catkowanie, zmierzonego
przez przyspieszeniomierze przyspieszenia pozornego (z uwzglednieniem wa-
runkow poczatkowycli) i przeprowadzenie koniecznych korekcji mozemy otrzy-
mac biezgce wspotrzedne potozenia SP.

W bezkardanowych systemach nawigacji inercjalnej (BSNI) elementy po-
miarowe sg bezposrednio (ub poprzez ukiad wibroizolacji) zamontowane na
SP. Sygnaly wyjsciowe z elementéw pomiarowych reprezentujg przyspiesze-
nie pozorne i predkos¢ katowag SP wzgledem inercjalnego uktadu wspotrzed-
nych. Parametry te sg okreslone w pomiarowym ukladzie wspétrzednych
(prawoskretny, ortogonalny uktad wspoétrzednych wyznaczony przez osie czu-
tosci elementéw pomiarowych; zazwyczaj ukitad ten pokrywa sie z ukladem
wspoétrzednych zwigzanym ze SP - wyznaczonym przez gtéwne osie SP). W
celu otrzymania wartosci przyspieszenia pozornego w przyjetym nawigacyj-
nym uktadzie wspdtrzednych (lip. inercjalnym) komputer musi dokonaé trans-
formacji wspotrzednych z uktadu zwigzanego ze SI' do uktadu nawigacyjnego.
W tym celu wykorzystuje sie sygnaty wyjsciowe z giroskopéw (mierzacych ruch
katowy SP w przestrzeni inercjalnej, czyli zmiany jego orientacji przestrzen-
nej) oraz informacje o poczagtkowym potozeniu przestrzennym SI* (warunki
poczatkowe). Dalsza praca systemu jest analogiczna jak w systemach nawiga-
cji inercjalnej z GSP. Proces ten ilustruje rys.l.

Mierzone przez BSNI predkosci o kilka rzedow przewyzszaja predkosci
katowe dziatajgce na elementy pomiarowe zamontowane na GSP, poniewaz
te ostatnie mierzg ruch stabilizowanej platformy. Jest to zasadniczy problem
jaki nalezy rozwigzaé¢ przy projektowaniu BSNI. W BSNI mierzone predkosci
katowe sg z jednej strony ograniczone dopuszczalnym progiem nieczulosci gi-
roskopéw ok. 0.01°/h, a z drugiej maksymalng, wartoscig predkosci kgtowej
SP - 400°/s.

Na algorytmy pracy BSNI sktadajg sie specyficzne operacje lub procesy
matematyczne przy pomocy ktérych cyfrowy komputer przeksztatca sygnaty z
elementéw pomiarowych na parametry uzyteczne do sterowania i nawigacji SP.

Sygnaly sga mierzone w pomiarowym ukladzie wspotrzednych i sg to
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Rys. 1. Bezkardanowy system nawigacji inercjalnej pracujacy w inercjalnym
uktadzie wspdtrzednych

predkosci katowe ruchu SP wzgledem przestrzeni inercjalnej oraz przyspie-
szenia liniowe (pozorne) $rodka masy SP wzgledem przestrzeni inercjalnej.
Zmierzone predkosci kgtowe (przyrosty katdéw) wykorzystywane sg do obli-
czenia zmian orientacji przestrzennej SP wzgledem warunkéw poczatkowych
(poczatek cyklu obliczen). Wynikowa funkcja transformacji jest wykorzy-
stywana do przeksztatcenia zmierzonych przyspieszeh (przyrostéw predkosci)
z uktadu pomiarowego do ukitadu nawigacyjnego, gdzie podlegajg dalszej
obrébce.

Algorytmy systemow bezkardanowyeh sa zawsze kompromisem miedzy
doktadnoscig a kosztami realizacji w poktadowym komputerze nawigacyjnym.
Duza liczba iteracji, nowoczesne techniki catkowania i jak najdiuzsze stowo
maszynowe poprawiajg doktadnos¢, lecz podwyzszajg koszty. Algorytmy sag
optymalizowane poprzez symulacje na komputerach laboratoryjnych.

Wymagane parametry, takie jak potozenie przestrzenne, predkos¢ i pozycja
SP oraz ich doktadno$¢ sa uzaleznione od zamierzonych zastosowan systemu -
od prostych systemow orientacji do precyzyjnych, autonomicznych systemow
nawigacyjnych.

13 — Mechanika w lotnictwie
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2. Parametry kinematyczne

Zasadniczym zakresom pracy BSNI. réznigcym jo od systemdéw kardano-
wych, jost sposéb analitycznego okre$lenia orientacji przestrzennej bloku po-
miarowego. Jodyng dostepna i mierzalng wielkosScia mogaca do togo stuzyc
jest wektor predkosci katowej obrotu bloku pomiarowego (co jest réwno-
znaczne z obrotom SP). Wazng role odgrywa wybdr parametréow kinema-
tycznych odpowiadajgcych trzem stopniom swobody obracajacego sie ciata
(SP). Istnieje szereg parametrow wykorzystywanych do opisu ruchu kulistego
ciata sztywnego: kosinusy kierunkowo, katy Eulera i Krylowa, parametry
Cayleya-Kleina i parametry Rodrigeza-Hamiltona. Niektdre z nich sg bar-
dziej popularne od innych, drugie maja prostsza interpretacje geometryczng
lub prostszy zapis. Przed przystgpieniem do opracowania, algorytmu wyzna-
czania orientacji przestrzennej nalezy dokona¢ wyboru konkretnego zapisu
matematycznego. Wybdr ten powinien by¢ wynikiem kompromisu pomiedzy
doktadnoscia obliczen, szybkoscig, wszechstronnos$cia (przejscie przez punkty
osobliwo), niezbedng wielkoscig pamieci i obcigzeniem procesora.

Po wstepnej analizie i rozpatrzeniu wiasnosci réwnan kinematycznych do
dalszych rozwazan wybrano kosinusy kierunkowe i kwatorniony. Rownania
kinematyczne wyrazone przez katy Eulera i Krylowa maja punkty osobliwe,
w ktérych uktad traci jeden stopien swobody, natomiast parametry Cayleya-
Kleina sg zespolong kombinacja kwatcrniondw.

Colom rozwazan zawartych w niniejszej publikacji jest, dokonanie jako$cio-
wej analizy poréwnawczej wybranych parametrow ze wzgledu na doktadnosc
obliczen.

Jednym z najprostszych sposobdw orientacji przost rzennej obracajgcego sic
ciata jest zorientowanie zwigzanego z ciatem ortogonalnego (kartezjanskiego)
uktadu wspoétrzednych.

Niech z ciatem sztywnym jest zwigzany prawoskretny, prostokatny ukiad
wspodtrzednych E, majgcy wersory e”.e,.e:j. Ruch ciala sztywnego bedzimy
rozpatrywa¢ wzgledem uktadu I majgcego wersory i],i2,ij. Uklady
wspdtrzednych E i 1bedziemy nazywaé¢ odpowiednio uktadem zwigzanym i
uktadem nieruchomym. Przyjmiemy dalej, ze poczatki tych ukfadéw sg w
jednym punkcie, wokot ktérego realizowany jest obrot SP.

2.1. Kosinusy kierunkowe

Potozenie dowolnej osi ek uktadu E w uktadzie | okre$lone jest trzema
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kosinusami kierunkowymi, wigzgacymi te o$ z osiami i; (k,j —1,2,3):
akl = ekn 0k2 = Cki-2 UK3 = «fc*3

Uktad dziewieciu kosinuséw kierunkowych jednoznacznie okresla orientacje
uktadu zwigzanego E wzgledem ukiadu nieruchomego |, wstawiajgc te ko-
sinusy do macierzy o rozmiarze 3 X 3 otrzymujemy macierz kosinusow Kie-
runkowych:
a\l U2 (113
A = [«A-j] = «] a22 W23 (2.1)
_«31 «32 «33 _

Z uwagi, ze przeksztatcenie to opisuje ruch ciata sztywnego, to macierz (2.1)
jest macierza przeksztatcenia ortogonalnego, elementy spetniajg warunki
ortogonalnosci:

E_I a®ai* = E_I = {I i cla  ii /m (2/2)
= = J
Warunki ortogonalnosci sg wyrazem wiasciwosci ciata sztywnego, zachowuja-
cego niezmienng odlegtos¢ miedzy dowolnymi jego punktami.

Dowolny wersor uktadu zwigzanego E moze by¢ przedstawiony przez we-
rsor uktadu | przy pomocy nastepujacych zwigzkow:

ek = (ekii)ii + {eki2)i2 + (e/,t;i)id= kjij (2.3)
J
Wykorzystujgc operacje mnozenia macierzy, przeksztatcenie (2.3) mozna za-

pisa¢ w postaci:
E= Al = A~'E= ATE (2.4)

gdzie:
I = [*i,*2,*3]T E = [ei,e2,e3]T

Wprowadzajgc macierze kolumnowe skiadajgce sic; z elementéw nierucho-
mego wektora r w obu ukfadach wspétrzednych (odpowiednio loraz E):

R/ = [ri,r2,r3|T R = K,r',r']T

wektor r mozna zapisa¢ w postaci:

r= RjE = ETRt = (AI)TR/, = ITATRt.

(2.5)

_{
1

ITR} = R
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skad:
RAMN=ATRy R/.; = AR/ (2.6)

Przeksztatcenie ortogonalne w postaci (2.1) lub (2.G) jest okreSlone przez
macierz A, ktérg mozna rozpatrywac jako operator przeksztatcenia uktadu
I w E, lub operator definiujacy przejscie miedzy skladowymi niezmiennego
wektora podczas przeksztatcania uktadéw wspotrzednych. Rozpatrzone prze-
ksztatcenie ortogonalne okreslone przez macierz kosinuséw kierunkowych A
jest najogdlniejszym sposobem definiowania obrotu ciata sztywnego.

Istnieje jednakze jeszcze jeden sposob zdefiniowania obrotu ciata sztyw-
nego, majacy inng interpretacje przeksztatcenia ortogonalnego. Rozpa-
trzmy wektor, potozenie ktérego nie zmienia sie wzgledem zwigzanego uktadu
wspoétrzednych. Wektor ten zmienia swoje potozenie w przestrzeni razem z tym
uktadem wspétrzednych. Zgodnie z tym wektor r po przeksztatceniu ukiadu
wspoétrzednych przechodzi w nowy wektor r'. Niech kiadowe wektora r w
nieruchomym uktadzie wspo6trzednych oraz sktadowe wektora r' w zwigzanym
uktadzie wspotrzednych sg jednakowo R/ = R.- = R

r= 't_riiJ=|§I:H-I

J=1

rr=f"rjej = RYE = RTE
3=1

Uwzgledniajgc zaleznos¢ (2.-1) otrzymujemy przeksztatcony wektor r\
r= RtE= RtAl = (ATR)TI= Rt

gdzie R'- macierz kolumnowa z elementéow wektora r' w uktadzie I
Z powyzszego otrzymujemy:

R' = At R (2.7)
lub w zapisie umownym przy przeksztatcaniu wektoréw:
r- ATr

Zapisy (2.G) i (2.7) formalnie sg do siebie podobne. Jednakze wzoér
(2.6) okresla wspotrzedne jednego i tego samego wektora w réznych uktadach
wspotrzednych, natomiast (2.7) okresla faktycznie rézne wektory w jednym
uktadzie wspétrzednych (w naszym przypadku w ukitadzie 1). W wyniku tego,
przeksztatlcenie R na R' w przypadku (2.6) realizowane jest przez macierz
At , natomiast w przypadku (2.7) - przez macierz odwrotng AT.
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2.2. Parametry Rodrigeza-Hamiltona

Niech w tréjwymiarowej przestrzeni okreslonej uktadem | i wersorami
*>*2i*3 dany bedzie wektor r. Niech bedzie dana macierz B = AT okreslajaca
liniowe przeksztatcenie ortogonalne wektora r w wektor r":

r = Br

Rozpatrzymy czterowymiarowa przestrzen ponadzespolona H okreslong
jednosciami ti,ij,formalnie pokrywajacymi sie z wersorami tréjwymiaro-
wego uktadu 1. Niech w przestrzeni H bedzie zdefiniowana operacja obrotu,
okreslona przez kwaternion jednostkowy, ktora przeksztatca, wektor r w we-
ktor r"

r=AoroA (2-8)

Wektor r' otrzymujemy obracajac r po stozku woko6t osi vectA o podwojny
kat arcA. Jesli:

to r' otrzymujemy obracajgc r wokot osi wektora £ o kat i) (rys.2).

Rys. 2.

Z powyzszego wynika, ze grupie obrotow w tréjwymiarowej przestrzeni
I, okreslonym przez ortogonalng macierz B, odpowiada operacja, obrotu w
przestrzeni ponadzespolonej zdefiniowana, przez kwaternion A. Wobec tego,
znajac elementy macierzy B mozna okresli¢, elementy kwaternionu A:

ML+ "2+ "B=3Ng—A —x) —Aj= 1A —i

/§q_+i \/I + &1+ + K13
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n b2- 723 k2~ _ 29
4 A0 2v/1 + »\[ -f b22 + 33

,&(0 _ i,’\13-’\31 ~N13-731
anQ 2V/i +i'll +b22 + /B

ns - s 621 - M2 M - N2
4A0 2v/l + M1 + b22 + ~33

Przedstawmy kwaternion przeksztatcenia A jako funkcje tréjwymiarowego

wektora:
iv Al . A2 * A3 - n 1 T« j

5= 1 Kl B2 RGeSt 1+ By 1+ Tm® (2.10)

ktéra charakteryzuje kwaternion A jednym wektorem:

0 =2n (2.11)
Ao

Wektor o0 nazywamy wektorem ruchu kulistego. Wykorzystujac wiasnosci
kwaternionu otrzymujemy, ze wektor ruchu kulistego wynosi:

0 = 2Ctg] (2-12)

Elementy kwaternionu mozna teraz zapisa¢ w nastepujgcej postaci:

i) i)
AQ = cos — A, = 71lsm—

2 (2.13)
A2 = 72 sin 2 At = 73sin -1)

gdzie 71,72,73 _ kosinusy kierunkowe wektora 0 wzgledem osi rozpatrywa-
nego ukiadu.

Elementy kwaternionu w uktadzie przeksztalcanym przez ten kwaternion,
podane w postaci (2.13) nazywane sg parametrami Rodrigeza-Haniiltona.
Kwaternion taki ma réwne elementy w obu ukiadach wspdélrzednycli.

Kwaternion, ktorego elementami bedg parametry Rodrigcza-llamiltona
bedzie oznaczany gwiazdka i jest kwaternionem wiasnym przeksztatcenia.

Elementy macierzy przeksztatcenia B = AT wyrazone przez parametry
Rodrigeza-llamiltona okresla zaleznos¢:

Ao+ A? —A2 —A3  2(AJA2—AQA) 2(A) A3 + ADA2)
B=At = 2(A[ A2 AOA3) Ay + A2 —Aj —A5  2(A2A3 —AqAj)
2(AjA3 —ADA2) 2(A2A3 + A0Aj) Ag+ A3—Aj —
(2.14)
za$ odwrotnie wzory (2.9).
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3. Réwnania kinematyczne

Réwnania kinematyczne wigzg wektor predkosci katowej ruchu ciata sztyw-
nego (SP) z parametrami kinematycznymi. Posta¢ tych réwnan zalezy od
wyboru parametréw kinematycznych  dla. kosinuséw Kierunkowych czy tez
parametréw Rodrigeza-llamiltona sg one rézne.

3.1. Kwaterniony

Przy wyprowadzaniu réwnan kinematycznych wektor u wyrazamy jedynie
przez jego skiadowe rzutowane na osie ukiadu I lub E (a nie jakiegokolwiek
innego ukitadu).

Bedziemy rozpatrywaé¢ nieruchomy ukiad wspétrzednych 1i poruszajacy
sie wzgledem niego z predkoscig katowa ui uktad wspoétrzednych E. Niech
przejscie z uktadu 1 do E okresla, kwaternion A przy pomocy nastepujacej
operacji:

E=Ao0loA (.3.1)

Wskutek wzajemnego ruchu uktadéw wspétrzednych, kwaternion A bedzie
wielkoscig zmienng. Oznacza to, ze elementy kwaternioiiu A; (i = 0,1,2,3)
beda funkcjami czasu A;(/). Aby otrzymaé wielkos¢ predkosci zmian elemen-
téw kwaternioiiu, rozpatrzymy dwa sasiednie potozenia uktadu E w momencie
czasu ti t+ dt. Jasne jest, ze potozenia te bedg okreslone wzgledem nierucho-
mego ukladu wspoétrzednych | przez kwaterniony A(/) i A(/ + dl). Z drugiej
strony, wzajemne potozenie uktadu E w momentach / i t+ dl bedzie zaleze¢
od predkosci katowej ruchu iikladu E i bedzie okre$lone przez kwaternion
nieskoriczenie matego obrotu dA = 1+ ~udl (rys.3).

Rys. 3.

Mozna stad otrzymac zaleznosci miedzy kwaternionami A(/), A(t + dl)
i dA. Jednakze celowe jest rozpatrzenie na jaki uktad wspétrzednych nalezy
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rzutowaé otrzymang zaleznos$¢, tzn. jakie odwzorowanie danych kwaternionéw
nalezy wykorzystywac. Jezeli kwaternion dA chcemy wyrazi¢ w skiadowych
na osiach ukladu E - woéwczas jego elementami bedg skiadowe predkosci
katowej wzdtuz ruchomego uktadu wspétrzednych, lub na osiach ukiadu 1
- w tym przypadku elementami kwaternionu dA bedg skladowe predkosci
katowej wzdtuz nieruchomego ukitadu wspoétrzednych. W pierwszym przy-
padku, oznaczajgc kwaternion odwzorowujgcy wektor u na uktad E przez
ue —O0 + wijti + 12i2+ u-zh, otrzymujemy:

A*(t + dI) = A*(/) o dPE
(3.2)

A*(t + dl) = A*(/) o (I + -uddj

gdzie:

A*(z),A*(i + dl) - kwaterniony, ktorych elementami sg parametry
Kodrigeza-llamiltona, przeksztatcajgce ukiad 1
w uktady E(/) i E(/ + r/]),

dk*g - kwaternion, ktérego elementy sg skitadowymi
predkosci katowej wzdtuz osi ruchomego uktadu
wspotrzednych E(/).

W drugim przypadku:

A~(t + dl) = dA/ 0 A'(L.)

(3.3)
A"(t + dt) = (I+ )-u,dl) oA*(/)
gdzie:
uj - kwaternion odwzorowujgcy predkos¢ katowa u na. ukiad
I, Uj = 0+ /[?2[* + fI2i2+
dA] - kwaternion, ktérego elementami sg skiadowe wektora
predkosci katowej wzdtuz osi wyjsciowego (nierucho-
mego) ukiadu wspotrzednych.
Wzory (3.2) oraz (3.3) mozemy zapisa¢ [1] w nastepujgcej postaci:
8 = (3">
¥ =r E°A (3-5)

Przypomne, ze kwaternion A* okre$la przejscie z uktadu wspoétrzednych |
do uktadu E przy pomocy operacji (3.1).
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3.2.  Kosimisy kierunkowe

W celu wyprowadzenia réwnan kinematycznych wigzacych pochodng ma-
cierzy kosiliuséw z elementami wektora predkosci katowej wykorzystamy
zaleznos¢ (2.7), w ktorej macierz AT zastgpimy réwng jej macierzg B:

r' = Br R = BR (3.6)

Przeksztalcenie to opisuje zmiane wektora, nieruchomego wzgledem zwig-
zanego uktadu wspoétrzednych, wynikajgca z ruchu tego uktadu wspétrzednych.
Sktadowe wektora r w nieruchomym ukladzie wspétrzednycli oraz skitadowe
wektora ' w zwigzanym uktadzie wspétrzednych sgjednakowe R/ = R/, = R,
skad wynika, ze macierz R jest stala.

Rézniczkujac zaleznos¢ (3.6) otrzymujemy:

R = BR+ BR = BBTR (3.7)

Jezeli zmiana wektora R' wynika tylko z obrotu z predkoscig katowa QI
to [1]:
r'= /2,R' (3.8)

Macierz fti we wzorze (3.8) ma postac:

0 -«3 n2
0 -n
~fh Ih 0

gdzie sktadowe wektora u w ukladzie |oznaczamy i?, tj.:
i —HN\ii P2
Poréwnujgc wzory (3.7) i (3.8) otrzymujemy:
J7y = BBt (3.9)
Mnozgc (3.9) prawostronnie przez niezerowg macierz B otrzymujemy:
B = /2/B (3.10)

Jest to rownanie kinematyczne dla kosinuséw kierunkowych, w ktérym
wystepuja skltadowe wektora predkosci katowej rzutowane na osie nierucho-
mego uktadu wspo6trzednych.
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W drugim przypadku, gdy znano sg skladowe wektora, predkosci katowej
w ruchomym ukitadzie wspétrzednych E réwnanie kinematyczne ma postac:

E (3.11)
gdzie:
0 -ijj-i
Qe = W3 0
U2 N 0

W —wbidi + B2 +

4. Rozwigzanie rownan kinematycznych

Réwnania kinematyczne w BSNI sg rozwigzywano w sposob dyskretny z
bardzo duzg czestotliwoscig powtarzania T (uakl nalniania funkcji transforma-
cji). Wymaganie to jest uwarunkowano duzg manowrowoscig wspoétczesnych
samolotéw, a co za, tym idzie, zmiana, kata w przyjetej jednostce czasu moze
by¢ duza, np. przy predkosci 10()°/si T = 0.01 s nastepuje zmiana katao 1°.
Réwnoczesnie istniejgce mierniki predkosci katowej wyprowadzaja informacje
w postaci catki predkosci katowej w przedziale catkowania (I./-j-7"), co wptywa
na posta¢ algorytmow.

Do analizy poréwnawczej wybrano kosinusy kierunkowe oraz kwaterniony.

Roéwnania, kinematyczne uaktualniania macierzy kosintiséw kierunkowych
(3.11), kwaternionéw (3.1) maja og6lng postac:

dx _
X

ktérego rozwigzanie ma postac:

'jT
logx = n(lr = Ao

t

skad:
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Tabela 1
Parametr Roéwnanie Predkos¢
kinematyczny kinematyczne katowa
Kwaterniony (3,1) Je
(3.5) LY
Kosinusy (3.11) Qe
kierunkowe (3.10) fi/

4.1. Kosinusy kierunkowe

Dla kosinuséw kierunkowych réwnanie kinematyczne ma postac:
B = Bi?.; (4.1)
gdzie:

i'n = 0 —w[
_-u>2 U, 0
u —cjicl 4 T
jest skos$nic symetryczng macierzg utworzong ze sktadowych wektora predkosci
katowej u w uktadzie ruchomym E
Réwnanie (4.1) jest macierzowym jednorodnym réwnaniem rézniczkowym
pierwszego rzedu o zmiennych wspétczynnikach [5,6]. Jezeli kierunek wektora
predkosci katowej w przedziale catkowania, jest staty, to rozwigzanie réwnania
(4.1) mozna zapisa¢ w prostej postaci:
B(/) = B(/Oe0 (4.2)

gdzie B(/0) _ warunki poczgtkowe B oraz:
tJT d 0 -h o
0 = SIE U= (h o -0
t L<cb &4 @

Rozktadajac macierz €0 w szereg Taylora oraz uwzgledniajac, ze 0 ' = —O#o>
0 5 = 0#j] otrzymujemy:

02 G -a  eaj
exp0 - I[3X3+ 0 + 3 4 + QJ+

e et (T -+ 1) T (-1) a(-l-l)!'
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Grupujac wyrazy z 0 pierwszego rzedu otrzymujemy:

0. + 070 . ..on, ©e
3! 0: @t + 1)
I ]I-LD , PP . C + sin 8q
@v+ 1!
Sumujac pozostate wyrazy otrzymujemy:
02 024 02ftl e 2C
e TRy 2k + 3y T T
I ,©Vo # A A On(A+1)
'0 2(v + 1)
' ow )
02 F " o+ L+ (nA- .
o! +1 2(/.e+])!

*[3X3] + ©

Ostatecznie macierz ee ma postac:

ee _ |1l + 1- cosflt)o_ - |+ 0+ Cx0J
8q ()]

ktéra po rozwinieciu do zapisu macierzowego wyglada nastepujgco:

(ho>c”™ - ihs,.. 8>NCr&+ 0>Sx,

i-(g + e&Ceo
W-iCoo + OzSee 1- (0 + Oj)c M aCoc - 0] Ax, (1.3)
MiCoo - ~S'oo ~ffaCoo + 0, Bz J- (0? + 02JCoo
gdzie:
_ 1 — COsS fly siu 0o
EN=\E «? cQ ) Soo = (4,1)
N;=i "i

Wspotczynniki Cx, i .Sx, wyrazone sg przez lunkeje trygonometryczne,
ktére do realizacji na komputerze cyfrowym, aproksymuje sit? szeregiem Mac-
Laurina. Wartosci wspotczynnikéw dla n wyrazéw szeregu przedstawione sg

w tabeli 2.
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Tabela 2

n cn Sn

1 0 1

2 1/2 1

3 1/2 1- 6tf/6
4 1/2-02/2-1 1- 0jj/6

4.2. Kwaterniony

Dla kwateruionéw réwnanie kinematyczne ma postac:

détll”—: 1R-out (4.5)
z
gdzie:
(ig — 0 + 4 w3i3

Rozwigzanie réwnania (1.5) ma postac:
A+ T) = A(W) oexp[—\] (u-'ji, +®r was:p dA = A(/) oexp[-j] (4.6)

gdzie:
0o —o4& t

twT
0, = \] ui dr i= 12, a

t

Z iloczynu dwoch kwatcrnionow:

(Ou\*

(1 =-[£(? )
1=
Rozwijajac kwaternion exp ® w szereg Taylora otrzymujemy:

oo .8 2 98 9k

)
expj-j =i+ — +-~r + 4 -+ ~rr + -
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Grupujac wyrazy o parzystych potegach otrzymujemy:

[012 [0V1 [011k
1+ “ 2r~ + 1 + ...+ + ...
'O
21 41 -

Grupujac pozostate wyrazy otrzymujemy:

Q13 015 [01-,;+
[01 1 A R, ,
121 + ~ + ~ + '+ («TTjHE+" -
\0% 0A'2 [01 (OslY 12d] 520.
12 2) 21V2y 12112
——————— rr—---—-+ ..+
3! c2L+ 1)
a "o M ikl -
Av) _ov2r i OSI
vV2/ 3! 5. T (26,-+ 1! 0o
Zatem kwaternion exp[®] wyraza sie wzorem:
exPLiA7‘JJ - (#ivi + Qi+ (}.i/.i)--f/(-)-- + COS A'Z =
4.7)
—  (M1*1 o+ $2%2 + )S>0 + C'0
gdzie:
sin %
on = Co cos °© s, (4.8)
i=l
Po wymnozeniu kwaternionéw otrzymujemy:
1,
Ao(+ 1) — “ [AuCoo — S x,(A[#i -f- \>0i ~A.-jra)]
Ai(+7 ) — —[AiCoo0 4- SICAUSI + Aj$;j — X:\0>)]
(4.9)
A'i(+2 ) — —[A-C'00 + S 00(A;jtf] + A(j#2 ~ A 169)]

Aij(+ 1 ) — -[AaC',A + S~0(A10) — X20\ + A0$3)]
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Wspotczynniki Coo i S”™ wyrazono sg przez funkcjo trygonometryczne, ktore
do realizacji na komputerze cyfrowym, aproksymuje sie przyjmujac u wyrazow
z rozwiniecia, w szereg Taylora. Wartosci wspoétczynnikéw dla n wyrazéw

szeregu przedstawione sa w tabeli 3.

Tabela 3

n ca Sn

1 1 1/2

2 1- 02/8 1/2

3 1- 0jj/8 1/2(1 -0,1/21)
4 1-(6>g/8) + (¢li5/384) 1 2(1- 05/21)

5. Btitedy transformacji

Generalnie, dla wszystkich metod transformacji mozna wyszczeg6lnic¢ trzy
rodzaje btedoéw: btad przckoszenia, modutu i obrotu [i),7,8,9]. Bardzo wazna
jest analiza wielkosci tych bleddw, gdyz warunkuje to optymalny dobdér me-
tody transformacji mozliwej do wykorzystania w projektowanym algorytmie
orientacji przestrzennej.

Rys. 4. Biad obrotu (a), bind przekoszcnin (li)

Rozpatrzmy przyktad dwuwymiarowy. Na rys. | xy jest prostokatnym
uktadem wspétrzednych, majacym wihasciwa, (z naszego punktu widzenia)
orientacje. Na rys.-la. uktad x'y" jest obrécony wzgledem xy o kat 6 jed-
nakze osie x' i (/ sa wzajemnie prostopadle. Btad ten nazywamy biedem
obrotu. Na rys.-lb osie x' i y' sg obr6cone, lecz w przeciwnych Kierunkach, o
kat a. Nie tworzg prostokatnego uktadu wspétrzednych. Blad ten nazywany
jest btedem przekaszeniu. Obracajgc tylko 0§ y' mozna doprowadzié¢ sytuacje
z rys.4b do rys.4a, co wyeliminuje blgd przokoszouia, jednakze powstanie biad
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obrotu. Trzecim btedem, ktéry moze wystgpi¢ podczas przetwarzania ma-
cierzy jest blgd modutu. Wystgpi on wowczas, gdy wektor jednostkowy po
przeksztatceniu nie bedzie wektorem jednostkowym.

Niech rozpatrywany wektor bedzie wektorem jednostkowym, ktorego
sktadowe wzdtuz odpowiednich osi nieruchomego ukfadu wspoétrzednych |
opisuja nastepujace wzory:

|1L |O| ,O.
Rn . 0 RN - 1 RIs= O
0 0 1

Po przeksztatceniu do uktadu zwigzanego E, skladowe wektora bedg kolum-
nami macierzy B:

bu © b12 - b,3
Rei = b21 Rei = n2 RE3 = bn
b-M bS2 bss

Dla powyzszych wektorow btgd modutu bedzie rozumiany jako roéznica
dtugosci wektora przeksztatconego i wektora jednostkowego:

= \Al, + + Hi- 1 i=h 2-3 (5.3)

Powyzszy wzO6r mozna aproksymowac szeregiem potegowym, w ktéorym pozo-
stawiono tylko wyraz najnizszego rzedu:

M=~ e +4 +4-1) i=1,2,3 (5.4)

Przez btad przekoszenia rozumiemy rdéznice pomiedzy 90° a katem zawartym
pomiedzy osiami uktadu na rys.lb. litad ten okreslamy z iloczynu skalarnego
wektorow:

£i = sin ‘(bijbik + b>jb>k 4- bbA —1)
(5.5)
i=1,23 i =231 k —3, 1.2

Aproksymujac szeregiem potegowym, w ktérym pozostawiono tylko wyraz
najnizszego rzedu otrzymujemy:

Si —bijb[i; -f b2b2k + beijb-ii
(5.6)

i—1,2,3 j =231
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Rozpatrzone dwa biedy wynikajg z warunku ortogonalnosci macierzy trans-
formaciji.

Trzeci biad, blad obrotu, reprezentuje blgd orientacji przeksztatconego
wektora wzgledem wektora przeksztatconego przez macierz idealna. O ile
biezgca macierz jest ortogonalna, to btgd obrotu mozna zdefiniowac jako prze-
ksztatcenie przez macierz btedu symbol e:

£=B (IBE (5.7)
gdzie B, jest macierza biezaca, a - macierzg idealna. Niech:
= \{ekj - ejk) i=1,2,3 (5.8)
Ze wzoru (4.3) otrzymujemy:
Si=" sin 0) *=1,2,3 (5.9)

5.1. Analiza btedéw macierzy kosinuséw kierunkowych

Btad modutu mozna wyznaczy¢ stosujac wzoér (5.-1) do (1.3) z uwzglednie-
niem wielkosSci z tabeli 2:

£i = \(9] + OIXS'n - 2Cn+ elcl) i=1,2,3 (5.10)
Btad przekoszenia otrzymujemy stosujgc zalezno$é (5.0) do (-1.3):
ec=-0M $1 - 2Cn+ elcl) /=123 (5.11)
Btad obrotu otrzymujemy stosujgc (5.10) i (5.11) do (1.3)
S =et[sn- +el(cns@- sncN))] i=1,2,3 (5.12)
Wartosci btedow z uwaglednieniem wspoétczynnikow z tabeli 2 przedstawione
sg w tabeli 4. Zauwazmy, ze zmniejszenie bledu obrotu mozna osiagnac

zwiekszajac btedy przekoszenia i modutu. Te ostatnie mozna skompensowaé
dokonujgc okresowej korekcji ortogonalnosci macierzy.

14 — Mechanika w lotnictwie
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5.2. Analiza btoiléw przetwarzania kwaternionéw

Btagd modutu otrzymujemy wykorzystujgc. (5.15) we wzorze (2.14):
B=aAy+ A2+ a2+a2-1 i= 1,23 (5.13)

Wynika z tego, ze btgd modutu jest zerowy, gdy kwaternion jest unormowany
(Al = Ag + Af + A2+ Af = 1). Stosujac (5.13) do (1.7) otrzymujemy:

=0ISI+Cl- 1 *= 1,23 (5.14)

Wstawiajgc wartosci Sni Cn z tabeli 3 otrzymujemy wyrazenia zawarte w
tabeli 4
Biad przckoszenia otrzymujemy stosujac (5.0) do (2.1 1I):

5-= 0 *= 12,3 (5.15)

Btad obrotu wyznaczamy jako podwojny iloczyn aktualnie wyliczonego
kwaternionu i odwrotnego kwaternionu idealnego:

i = 2Ai 0A“ | i= 1.2.3 (5.10)

Przyjmujac, ze kwaternion jest unormowany to A-1 = A. Stosujgc zaleznos¢
(5.10) do (4.7) otrzymujemy:

= 2(CnCoo + 0'fSnSo0) + 20;(&nCoo0 - CnS™) i=1,23 (5.17)

Przyjmujac, ze wyrazenia w pierwszym nawiasie (5.17) sg wyrazami matymi
wyzszych rzedéw otrzymujemy:

fi = 20;(M;Co0 - cnsn) i=1,2,3 (5.18)

Wstawiajgc do wzoru (5.18) wartosci z tabeli 3, rozwijajac w szereg MaclLau-
rina oraz pomijajac wyrazy mate wyzszych rzedéw otrzymujemy zaleznosci na
btedy obrotu przedstawione w tabeli 4

Tabela 4
Btad obrotu Btad przekosz. Btad modutu
Kosin.  Kwatern. Kosin. Kwatem. Kosin. Kwatern.
Lo- p| }20 -0t 0 W 4H) ¢
2 -W k 0 °4(0j +H) j
3 CW H %0k 0 (@
4 B w1 0 B
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Kosinusy 1
Kosinusy 2
Kwalemiony 1
Kwatemiony 2

Kosinusy 3
Kosinusy 4
Kwalemiony 3
Kwalemiony 4

Rys. 5. Btad obrotu dla algorytmow: (¢ I-go i 2-go rzedu, (b) 3-go i 4-go rzedu
w funkcji krok iobliczen T

Kosinusy 1 Kosinusy 3

Kosinusy 2 Kosinusy -1

Kwalemiony 1 Kwalemiony 3
- Kwalcruiony 2 Kwalemiony 'l

Rys. 6. Blad skali algorytmow: (a) 1-go i 2 go rzedu, (b) 3-go i 4-go rzedu w funkgcji
kroku obliczen T

Wynik obliczen numerycznych dla réznych krokéw obliczen T E (0.01 4- 0.2)
przedstawione sg na rys.547.

Poréwnanie doktadnosci obliczern metodg kosinuséw kierunkowych i kwa-
ternionéw mozna réwniez przeprowadzi¢ wyznaczajac sumaryczny biad obcie-
cia szeregu Taylora [10].

Poszukujgc wariancji z réznicy macierzy B kolejnym kroku i uwzgledniajac
wspotczynniki z tabeli 2 [11] otrzymujemy zaleznosci na sumaryczny biad
obciecia na jednym kroku obliczen T dla metody kosinuséw kierunkowych:

sBi(¢ + T)-SBi(l)= |O‘+IB,(/) *= 1,2...n (5.19)

<+ 1)
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5332302
0 a1 Q2
Kosinusy 1 Kosinusy 3
Kosinusy 2 Kosinusy 4

Rys. 7. Blad przekoszenia dla algorytmoéw 1-go, 2-go, 3-go i 4-go rzedu w funkcji
kroku T

gdzie indeks i przy macierzach oznacza rzad algorytmu.

Kryterium wielkosSci macierzy jest jej norma, dlatego do analizy bitedéw
przyjmujemy oceny:

Iw = (5.20)
(i + 1)

gdzie Di(t) - normy macierzy btedéw wywotanych obcieciem wyrazéw szeregu,
rozumiana jako najwieksza z jej wartosci osobliwych [12].

Postepujac analogicznie ze wzorem (1.0) i tabela. 3 otrzymujemy zaleznosci
na sumaryczny btad obciecia na jednym kroku obliczern / dla metody kwa-
ternionéw:

J-()=(i-H )YI~MTJo AL (5°21)

gdzie D*(t) - normy macierzy btedéow wywotanych obcieciem wyrazow sze-
regu.

Obliczenia numeryczne zostaty przeprowadzone dla Zu2=gs=¢ =1
[s-1] i przedstawione na rys.8 i 9.

6. Whnioski

Poréwnanie wynikéw pozwala wnioskowaé, ze wykorzystanie kwaternio-
noéw oraz algorytmow wyzszych rzedéw prowadzi do podwyzszenia doktadnosci
obliczen. Biedy przekoszenia i modutu mozna zmniejszy¢ sprawdzajgc ortogo-
nalnos¢ macierzy lub norme kwaternionu. a nastepnie dokonujac ich korekcji.
Dobdr rzedu algorytmu powinien by¢ jednak optymalizowany pod wzgledem
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Rys. 8. Biad obciecia dla algorytméw 1-go rzedu

Rys. 9. 13lad obciecia dla algorytméw 2-go rzedu

szybkosci obliczenn oraz obcigzenia procesora, aby relatywnie maty wzrost
doktadnosci nie byt osiggniety znaczym spowolnieniem obliczen. Ze wstepnych
szacunkow wynika, ze algorytmy 2-go rzedu powinny zapewni¢ wystarczajacg
doktadnosc.

Otrzymane wyniki bedg bardzo pomocne przy projektowania algorytmu
bezkardanowego systemu orientacji przestrzennej.
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Method of the Aircraft Orientation Calculation with the: Aid of
Measured Angular velocity vector

Summary

A critical parts of the strapped-down inertial navigation systems are the calcu-
lation algorithms for orientation between two co-ordinate systems; i.e., measurement
(moving) system and navigation (stationary) system. Components of on acceleration
and angular velocity vectors of the aircraft (AC) are measured in the moving co-
ordinate system which is fixed to the AC. 'To calculate the AC location the measured
acceleration shoud be transformed to the navigation co-ordinate system by using of
the angles of mutual orientation of the two systems obtained earlier. These angles
form the solution to the differential matrix equation in which the angular velocity is an
input variable. When orientations of the measurement and navigational co-ordinate
systems in relation to inertial co-ordinate system are known the calculation of the
measurement system orientation in relation to the navigation system is quite easy.



W yznaczanie orientacji przestrzennej statku. 215

The present day AC angular velocity reaches 200 m-/100°/sek. It imposes strong
requriments 01l quality and measurement ranges of Lite inst ruments, and 011 a proper
choice of the AC orientation parameters as functions ol the measured angular velocity.
To integrate in real-time the differential matrix equation we need the last computer
and a proper algorithm.

In the paper the analitical approach to calculation of the AC orientation is the-
oretically presented. The physical interpretation of the orientation described by the
direction cosine matrix and the Rodrigez-llamilton parameters is given. The diffe-
rential equations and some aspects of their numerical solutions are considered. The
quality comparision of the different methods of orient ation calculation is carried out.
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ZASTOSOWANIE OBSERWATOROW DO DIAGNOZOWANIA
WYPOSAZENIA POKLADOWEGO STATKOW
POWIETRZNYCH

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

W artykule przyjeto, ze diagnozowany obiekt jest liniowy, a niespraw-
nos'ci uzewnetrzniajg sie w postaci zmian wartosci elementéw macierzy
stanu. Opracowano algorytm identyfikacji zmian w macierzy stanu, przy
czym jako sygnaty odniesienia wykorzystano sygnaty wyjsciowe obserwa-
tora zbudowanego dla "sprawnego” obiektu. Proponowane rozwigzanie
pozwala oceniaé¢ on-line stan techniczny obiektu.

1. Wstep

Wspoitczesny statek powietrzny jest obiektem technicznym charakteryzuja-
cym sie duzg ztozonoscig. Skiada sie ze zbioru wzajemnie powigzanych i wspot-
dziatajacych ze sobg zespotéw, instalacji, urzadzen, podzespotéw i elementow.
Niemal wszystkie elementy tego zbioru podlegajg procesowi sterowania, w
zwigzku z tym do kazdego z tych elementéw doprowadzony jest sygnat we-
jéciowy i wyprowadzony sygnat wyjsciowy.

W procesie ekspolatacji problemem kluczowym sg zagadnienia detekcji i
lokalizacji uszkodzen skitadowych w/w zbioru. Niesprawnosci sg przyczyng
zmian stanu obiektu, dlatego Sledzac zmiany stanu obiektu mozna identyfiko-
wacé uszkodzenia.

W artykule podjeta zostanie proba oceny stanu i detekcji uszkodzen z wy-
korzystaniem obserwatora stanu skonstruowanego dla "sprawnego” obiektu.
Symptomy niezdatnosci wyznaczane bedg na podstawie réznicy sygnatu po-
miarowego i wyjscia obserwatora.
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2. Obserwatory stanu

WprowadZzmy pojecie filtru-obserwatora stanu. Niech bedzie dany ukitad,
ktérego wektor stanu x(t) ma nie wszystkie sktadowe bezposrednio dostepne
(mierzalne). W wielu przypadkach pojawia sie problem odtworzenia, na pod-
stawce sygnatdéw sterujacych u(t) i sygnatéw od powiedzi j/(f), niedostepnych
zmiennych stanu (skladowych wektora stanu x(t)).

Uktad, ktéry na bazie sygnatow wejsciowych i sygnatow wyjsciowych, po-
zwala odtworzy¢ niedostepne zmienne stanu (rys.l) nazywamy obserwatorem
stanu lub obserwatorem Luenbergera.

»X 0

x(t)

Rys. 1. Zasada dziatania obserwatora stanu

Obserwator jest uktadem dynamicznym, ktoérego charakterystyki sg do-
§¢ swobodnie okreslane przez konstruktora i jego dynamika nie wplywa na
dynamike poddanego obserwacji uktadu, jesli estymowany wektor x(t) nie
jest wykorzystywany dla potrzeb sterowania.

Rozwazmy ciggty liniowy stacjonarny ukfad dynamiczny, ztozony np. z
elementow' elektrycznych, mechanicznych, pneumatycznych itp., lub ich kom-
binacji. Obiekt tego typu mozna opisa¢ réwnaniami o postaci:

x(t) = Ax(t) + Bu(t)
(2.1)

2/(0 = C*(t)



Zastosowanie obserwatoréw do diagnozowania. 219

gdzie:
X n x« 1 wymiarowy wektor stanu,
u r x 1 wymiarowy wektor wymuszenia (Sterowania),
y p x 1 wymiarowy wektor odpowiedzi (pomiardw),
A n x n wymiarowa macierz charakteryzujgca dynamike ukiadu,
B n x r wymiarowa macierz sterowania,
C p x N wymiarowa macierz odpowiedzi (wyjscia).

Dla takiego uktadu zbudujemy obserwator petlnego rzedu odtwarzajgcy
wszystkie zmienne wektora Xx:

2(t) = Fz{i) + HGc(Z) + Bu(i) (2.2)

gdzie:
F=A-HC (2.3)

Ostatecznie tak uzyskany obiekt - uklad wraz z obserwatorem - opisany jest
nastepujaco: ] ] )
g1 ra nir gl I’gl
B

z HC F z (2.4)

3. Biad obserwatora

Zdefiniujmy btad obserwatora jako réznice miedzy sygnatem wyjsciowym
uktadu i estymowanym sygnatem wyjsciowym obiektu:

(3.1)
lub w postaci operatorowej:
e(s) = y(s) - y(s) (3.2)
gdzie:
y(t) - sygnat wyjsciowy, y(t) = Cx(t),
y(t) - estymata odpowiedzi obiektu:
X
W) =[0 C (3.3)

z

Transformata odpowiedzi ukfadu bez obserwatora jest nastepujgca:

y(s) = C(sl - A)_1[xO0+ Bu(s)] (3.4)
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Wyjscie z obserwatora jest estymatg stanu obiektu x(t). Po zastosowaniu
przeksztatcenia (3.3) otrzymujemy estymate wyjscia uktadu y(t). Transfor-
mata tej estymaty jest odpowiedzig uktadu z obserwatorem na sygnat we-
jsciowy u(s):

v =oas— ¢ © o a U @)

gdzie: xo = x(t0), zo = z(40) - warunki poczatkowe uktadu i obserwatora.

Schemat blokowy ukladu z obserwatorem i detektorem biedu przedstawia
rys.2.

Rys. 2. Schemat blokowy detekcji btedu obserwatora

Dokonujac przeksztatcen zaleznosci (3.5), otrzymujemy:

A o -V x0 B
_ P u(s
ye =0ba  fe g_f | o B Of
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Odwracajgc macierz blokowa [3] i wymnazajgc macierze otrzymamy:
y(s) = [0 C =
(3.7)

(sl-A)-1Jao+ B«(s)]
S\ - F)-1HC(sl - A)_1[x0+ Btt(s)] + (sl - F)_1[z0+ Bu(s)] _

= C{(sl - F)“1HC(«l - A)_1[x0+ Bu(s)] + (sl - F)_1[z0+ Bu(a)]}

Macierz (sl —F)-1 wylgczmy lewostronnie przed nawias i uporzadkujmy réw-
nanie wzgledem wektorow wejs¢:

y(s) = C(sl - F)-1{HC(5I - A)-1~ + HC(sl - A)"1Bu(a) + *0+ Bu(s)

3.8)
= C(sl - F)-1{[HC(sl - A)-1+ I]Bu(s) + [HC(sl - A)"1™ + *0]}
Nastepnie macierz (sl - A)-1 wylgczmy prawostronnie za nawias:
y(s) = C(sl- F)-1[HC + sl- Al(sl- A)“1Bts) +
(3.9)

+ C(sl - F)-1[HC(51- A)-1]x0+ C(sl - F)"1~

Korzystajgc z (2.3) oraz dodajgc i odejmujac w rownaniu (3.9) macierz
C(sl - F)_1 aootrzymamy:

y(s) = C(sl - F)-1(sl - F)(sl - A)_1Bu(s) +
+C(sl - F)"1[HC + sl - A](sl - A))-1x0- C(sl - F)"1Ix0+ C(sl - F)-1z0
Po uporzadkowaniu ostatecznie estymata odpowiedzi ma postaé:
y(s) = C(sl - A)"1(x, + Bu(s)) + C(sl - F)"1~ - x0) (3.11)
Odejmujac od (3.4) estymate odpowiedzi (3.11) otrzymamy biad obserwatora:
e(s) = -C(sl - F)_1(z0- x0) (3.12)
Z powyzszego réwnania mozna wyciggna¢ nastepujace wnioski:

1. jesli warunki poczagtkowe sa takie same, czyli Zq—xo, to btgd obserwacji
e(t) = 0 dla kazdego t;
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2. poniewaz macierz F ma wartos'ci wkasne o ujemnych czesciach rzeczywi-
stych, to btad obserwatora (3.12) bedzie dazyt do zera dla i —%*00 bez
wzgledu na warunki poczatkowe. Stad wynika, ze w stanie ustalonym
btad obserwatora jest rowny zeru.

W dalszych naszych rozwazaniach bedziemy korzystali z wniosku drugiego,
gdyz trudno jest uzyskac poczgtkowy stan obserwatora Zqg= xO.

4. Zaburzenia macierzy stanu

Macierz stanu zbudowana jest z elementéw, ktérych wartosci zalezg od
parametrow ukiadu (np. state czasowe, wspoiczynniki wzmocnienia, itd.).
Zmiany tych parametréw mozna wiec wyrazi¢ poprzez zmiany elementéw ma-
cierzy A.

Przyjmijmy, ze: A jest macierzg stanu uktadu sprawnego (jest to wzo-
rzec wzgledem, ktoérego bedg badane zmiany wywotane w uktadzie, np. przez
niesprawnosci), A jest macierza stanu uktadu zaburzonego, przy czym:

A=A+ AA (4.1)

gdzie AA jest macierza zaburzenn - odchyleniem macierzy stanu od stanu
wzorcowego.
Przy zerowych warunkach poczgtkowych transformata odpowiedzi ma po-
stac:
y(s) = C(sl - A—AA)-1Bu(s) (4.2)

a transformata estymaty jest nastepujaca:

Cl[(sl - F)-1HC(51 - A- AA)-1+ (sl - F)_1]Bu(s) =
(4.3)

C(sl - F)~1J(sl - A+ HC) - AA](sl - A- AA)-aBu(s) =

Csl - A- AA) 1Bu(5) - C(sl - F)-1AA(51- A - AA)-1Bti(s)

stad:
e(s) = y(s) - y(s) = Q>I- F)-1AA(sl - A- AA)-1Bu(s) (4.4)
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Tak obliczony btad obserwatora jest btedem dokiadnym, jednak z zaleznosci:

71
sl- A- AA)1= £ A-(s)(A+ AA* (4.5)

2—1

wynika, ze jest bledem nieliniowym ze wzgledu na macierz AA.
Jesli zatozymy, ze macierz A jest dobrze uwarunkowana, tzn. jej wyznacz-
nik:
detA™ O

dla pewnego zbioru macierzy AA takich, ze [|JAAll C Al Wdéwczas mozemy
przyja¢, ze:
(sl - A- AA)-1 « (sl - A)-1 (4.6)

Zatozenie to pdzniej ostabimy. Podstawiajgc (4.6) do (4.4) otrzymamy:
e(s) = y(s) - y(s) = C(sl - F)“1AA(sl - A)-1Bu(s) 4.7)

a wiec btad obserwatora jest liniowg zaleznoscig elementéw AA.

5. Model regresji liniowej macierzy zaburzern AA

Niech u(s) bedzie znanym sygnatem wejsciowym np. wymuszeniem sko-
kowym o transformacie:

u(s) = ?JSi (5.1)

Btad obserwatora w stanie ustalonym wyznaczymy korzystajgc z twierdzenia
0 wartosci koricowej:

es= lim e(t) = lim se(s 5-2

Jlim e(t) = lim se(s) (5-2)

Uwzgledniajgc (5.1) i (5.2) w réwnaniu (4.4) otrzymamy btad obserwatora w
stanie ustalonym:

es —CF_1AA(A + AA)~1bust (5.3)

lub po zlinearyzowaniu z zaleznosci (4.7):
es = CF_1AAA_16us( (5-4)
Ostatni zwigzek sprowadzimy do nastepujgcego réwnania macierzowego:

es = CrAAUN (5-5)
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gdzie:
Cf - macierz o wymiarze px n, CF = OF"1,
AA - macierz o wymiarze n X n,
ua - wektor o wymiarze nx 1, ua —A-16U/"

Réwnanie powyzsze mozna zapisa¢ w postaci:

n n 7 n
6 = ~ AN "djjui —” N Ackinjjuj k 1,2,...,p (5.6)
i=l =1 t=1j=1
gdzie:
ckii~ij ~ elementy macierzy odpowiednio Cf, AA,
ek,U{ - elementy wektoréw odpowiednio es,iiA-

Kazde z powyzszych réwnan jest réwnaniem pomiaru bledu obserwatora.
Liczba réwnan p jest zwykle mniejsza od liczby poszukiwanych parametrow
dij, ktorych liczba odpowiada liczbie niezerowych elementéw macierzy AA,
czyli maksymalnie S = n2.

Zgodnie z [5] liczba N pomiardéw podanych réwnaniem (5.6) powinna
spetnia¢ warunek N > S, atym samym liczba powtdrzen zestawu tych réwnan
powinna wynosi¢ co najmniej N/p zaokraglone w gdére. Pomiary powtarzane
sg dla réznych wartosci ust aby unikng¢ liniowej zaleznosci rownan (5.5).

Réwnanie (5.5) sprowadzimy do postaci:

—ca sk k—1,2,...p (5.7)
gdzie:

de ~ [cfclt/l, CicllJZ o= XMt , Cfc2/2, ==

aT = [an, fll2, eeealn, ~21, fl22] "M ann]

oraz £k - rzeczywisty btad k-tego pomiaru wyjscia detektora btedu obserwa-
tora.

Zatézmy, ze spetniony jest warunek (5.6). Wodwczas liczba réwnan obser-
wacji stanowi wielokrotnosc¢ liczby pi wynosi N. Zbidr tych rédwnan zapiszmy
W postaci macierzowej:

e= Xa-fe (5.8)

gdzie:
e = [et];vxi X = [cjtjiyvxS £ = [Efc]wxi

a wymiar wektora a zbudowanego z poszukiwanych parametréw pozostaje
bez zmian i wynosi S.
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Niech a bedzie oceng wektora a, taka, ze réwnanie modelu obiektu przyj-
mie postac:

e = Xa (5.9)
Natomiast btgd oceny wynosi:
X=e-e =e-Xa (5.10)
Minimalizujgc sume kwadratéw biedu:
S = XTX = (e- Xa)T(e- Xa) (5.11)
otrzymamy estymate szukanych parametréw [5]:
a = (XTX)"1XTe (5.12)

Poniewaz:

a = [Sn, aw, azi,az22,...,flnn] (5.13)

to z elementéw wektora a budujemy macierz AA.
Wr6émy obecnie do nieliniowego réwnania (4.3) wzgledem AA. Otrzy-
mane oszacowanie AA wprowadzimy do wzoru na wektor u

ui) — [A 4+ AAY! bust (5.14)
i powtarzamy caty cykl obliczen otrzymujgc nowe oszacowanie:
) dich) ~(1) -(1) -(i) -(1)1 )
: : fl21 "a2 (0.10j

Jesli réznica:
a(l>-a<7 (5.16)

gdzie 7 jest dopuszczalng wartoscig btedu, to obliczenia kohczymy. Jesli nie,
to powtarzamy, otrzymujac aW az do spetnienia warunku:

aw _a(k-i) <7 in

Ostatecznie algorytm obliczen elementéw macierzy zaburzen AA bedzie
taki jak na rys.3.

15 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 3. Algorytm wyznaczania elementéw macierzy AA
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eGD-a-

Rys. 4. Uklad drugiego rzedu

6. Przyktady numeryczne

Dany jest uktad drugiego rzedu przedstawiony na rys.4.
Parametry ukfadu sg nastepujgce: Si = —2, 52 = —1, ki = 1, &= 1 W
przestrzeni stanéw uklad jest opisany réwnaniem:

N\ —si ki
+
X2 0 -s2
Ze struktury macierzy i danych wynika, ze:
-2 1
B =
0 -1

Analiza elementéw macierzy X ze wzoru (5.8) wskazuje, ze liczba nie-
zaleznych liniowo kolumn lub wierszy bedzie réwna max[liczba wejs¢, liczba
wyjs¢]. Poniewaz dalej zamierzamy identyfikowac state czasowe Si i/tub s2,
przyjmujac, ze ewentualne niesprawnosci beda zmieniaty ich wartosci, to roz-
patrzymy dwa przyktady.

W pierwszym przyktadzie réwnanie pomiaru ma postac:

y=0id ., (6.1

gdyz zaktadamy, ze pewna niesprawnos$¢ powoduje zmiany tylko i wytgcznie
stalej s2-
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W drugim przyktadzie réwnanie pomiaru ma postac:
1 0
6.2

gdyz obecnie przyjmujemy, ze inna niesprawno$¢ powoduje jednoczesnie
zmiany obu statych czasowych Si i s2.

6.1. Przykiad 1

Budujemy obserwator petnego rzedu opisany réwnaniem (2.2). Macierz H
jest macierzg kolumnowa dwuelementowa, a macierz F wynosi:

F=A- HC )
—h2

i jej rownanie char akterystyczne jest nastepujace:
det[Al —F] = A2-)- (3 - RiI)AF+2-(-h\+h2—0

Zaldzmy, ze projektowany obserwator ma mie¢ macierz Fo podwdjnej wartosci
wilasnej réwnej —3. To daje rdwnanie charakterystyczne:

det[Al - F]= (A+ 3)2= 0

Z poréwnania wspoétczynnikow przy tych samych potegach A w powyzszych
dwoch wielomianach otrzymamy: hi = 3, h2 = 4. Tym samym macierz F
ma postac:

Aby przeprowadzi¢ symulacje algorytmu z rys.3 przyjmujemy, ze macierz
stanu w wyniku pewnej niesprawnosci zmienia sie i wynosi:

-2 1
A= .
0 -Oi
a wiec macierz zaburzen jest réwna:
0 0

AA =
0 0.2
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Dokonujemy pomiaru btedu obserwatora poprzez jego obliczenie ze wzoru:
et = CjtAAua-, gdzie ua = A bust dla dwoch réznych wartos'ci usti = 0.5,
ust2 = 1- Tak obliczony btad obserwatora obcigzamy przypadkowymi btedami
pomiarowymi nie przekraczajagcymi 2% jego wartos'ci. Z zaleznosci (5.8) wy-
znaczmy elementy macierzy X = [xi £2], gdzie tym razem, tak jak w algoryt-
mie z rys.3, ua = A-~1lbust. Estymate szukanego parametru «22 otrzymamy
z zaleznosci (5.12). Wprowadzajgc pierwsze oszacowanie ct™) = 0.2502 do
macierzy AA, czyli:
AR E 8 02202

powtarzamy caty cykl obliczeri otrzymujac nowe oszacowania a*1), 2(2)5Q@), _

Wynik dziatania algorytmu z rys.3 zastosowanego do identyfikacji parame-
tru S przedstawiony jest na rys.5.

Nr iteracji

Rys. 5. Przebieg obliczert parametru s2 = —<22 po jego skokowej zmianie

Z rys.5 wynika, ze juz po czterech krokach btad oszacowania przyrostu
parametru 52 jest mniejszy niz 0.15%.
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6.2. Przyktad 2

Obecnie macierz C ma posta¢ wynikajacg ze wzoru (6.2). Niech macierz
F ma postaé: F = diag[—3, —3]. Otrzymamy jg w tej postaci po przyjeciu we
wzorze (2.3):
rl 05
0 1

H

Przyjmujemy, ze dfa pewnej niesprawnos'ci macierz stanu wynosi:

-1.5 1
0 -0.8
a wiec macierz zaburzenn ma postac:
AA = 05 O
0 0.2

Dziatajac w spos6b podobny jak w przykiadzie 1 otrzymamy oszacowanie
obu statych czasowych Si i S2- Wynik dziatania algorytmu z rys.3 zasto-
sowanego do identyfikacji parametru i S2 przedstawiony jest na rys.6.
Ponownie, juz w czwartym kroku iteracji osiggnieto wysokag doktadno$é obu
parametréw (z btedem nie przekraczajagcym 1%).

7. Whnioski

W artykule zaproponowano zastosowanie obserwatoréw stanu do oceny
stanu technicznego tych podzespotéw wyposazenia poktadowego, ktore posia-
dajg sygnaty wejscia-wyjscia. Przyjeto, ze niesprawnosci ukladu uzewnetrznia-
ja sie w postaci odpowiednich zmian wartosci elementéw macierzy stanu A.
Tym samym identyfikacja on-line tych elementéw jest podstawg oceny stanu
technicznego.

Dla sprawnego uktadu zbudowano obserwator petnego rzedu. ldentyfikacje
parametréw prowadzono wykorzystujgc roznice sygnatéw wyjsciowych z uk-
tadu i z obserwatora. Takie podejscie ma nastepujace cechy (zalety):

= mozna zastosowa¢ model liniowej regresji, a poprawki na nieliniowosci
modelu wzgledem parametréw mozna obliczy¢ w procesie iteracyjnym;
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Nr iteracji

Rys. 6. Obliczenia parametréw si = —Sn oraz so = —S22

« liczba estymowanych parametrow wzrasta wraz z liczbg sygnatéow we-
jsciowych tub wyjsciowych;

< doktadnos$¢ estymacji jest ograniczona jedynie doktadnos$cig pomiarow.
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Summary

It is assumed that the diagnosed device is described by linear coordinates in the
state space and its unfitness manifests in the changes in entries of the state matrix.
The identification algorithm of these value changes is presented. Outputs of the
observer, built for a "good” device, are used as reference signals. The method allows
estimation of the on-line device condition.
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SAMOLOTU Z ODKSZTALCALNYM UKELADEM
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W pracy przedstawiono model fizyczny sterowanego samolotu z odksztat-
calnym ukladem sterowania sterem wysokosci (z masowym urzgdzeniem
wspomagajacym - tzw. bob-weight’em), uwzgledniajac geometrie i
rozktad mas uktadu sterowania sterem wysokosci (rys.1-~-3). Model ma-
tematyczny wyprowadzono korzystajac z réwnan Boltzmanna-Hamela
dla ukitadéw holonomicznych, wyrazajgac energie kinetycznag badanego
systemu w guasipredkosciach.

W trakcie badan prototypéw samolotu 1-22 " Iryda” wystgpity problemy
zwigzane z funkcjonowaniem ”bob-weight'a”. Poniewaz chciano okre-
Sli¢ ich przyczyne to powyzszy model zastosowano do badan symulacyj-
nych samolotu z wykorzystaniem zapisu parametrow (po przeprowadze-
niu ich identyfikacji) wybranego lotu doswiadczalnego samolotu testo-
wego, [3-$-7].

Model matematyczny i symulacyjny zostat zweryfikowany w oparciu o
dane lotu 270 (zad.6) prototypu PZL 1-22 "lIryda” [4,5]. Chcac okresli¢
wpltyw dynamiki masowego urzadzenia wspomagajgcego na lot samolotu
przebadano jego roézne konfiguracje na drodze symulacji numerycznej.
Obliczenia wykonano m.in. przy nastepujacych zatozeniach:

- rézne masy M2 masowego urzadzenia wspomagajgcego [3,4],

- rézne warunki poczatkowe symulacji ("staty” przebieg sity pilota lub
staty przebieg kata wychylenia steru wysokosci) [4,6],

- wystepowanie wiskotycznego ttumienia Ktz w zespole Hc3 4,7],

- rézne charakterystyki masowe i aerodynamiczne samolotu 7].
Niektore wyniki przedstawiono na rys.4-f-19.

Wykaz oznaczen

Jhv [kgm2] - moment bezwiadnosci steru wysokosci wzgledem jego
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moment bezwtadnosci masy A/’2 masowego urzadze-
nia wspomagajgcego wzgledem jej osi obrotu,
moment bezwladnosci j-tej dzwigni wzgledem jej
osi obrotu,

moment bezwiadnosci masy M\ wzgledem jej osi
obrotu,

masa samolotu,

wspotczynnik zastepczej sztywnosci ukiadu stero-
wania,

wspoétczynnik zastepczej sztywnosci pilota,
sztywnos$¢ amortyzatora masy M2,

sztywnos¢ zawieszenia masy A/2»

wspotczynnik ttumienia wiskotycznego ukiadu ste-
rowania,

wspotczynnik ttumienia wiskotycznego pilota,
wspotczynnik tlumienia wiskotycznego amortyza-
tora masy M2,

wspotczynnik korekcji,

pochodna aerodynamiczna momentu pochylajgce-
go wzgledem zmian predkosci wznoszenia,

pochodne aerodynamiczne momentu zawiasowego
steru wysokosci,

sktadowe momentu zawiasowego od sit grawitacyj-
nych,

pochodne momentu sit potencjalnych dziatajacych
na uktad sterowania,

pochodne momentu sit potencjalnych dziatajacych
na ster wysokosci,

pochodne momentu sit potencjalnych dziatajgcych
na "bob-weight”,

pochodne momentu sit ttumienia ttumika Kjz,
pochodne momentu zawiasowego od sit ttumienia,

pochodne momentu sit ttumienia dziatajgcych na
uktad sterowania,

moment zawiasowy steru wysokosci,
moment sity pilota,
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Mz [l
Pdh [N]
Q [rd/s]
Qn [rd/s]
Qm [rd/s]
Qd [rd/s]
sr, [kgm]

s Mi, [kgm]

s Dr, [kgm]
Sjr, [kgm]

Xg,Zg,Mq
Xa,%a,Ma

Xti zj, Mt
Xq,Zq,Mq

X ql, zjl, Mgl
XaZHiZazZH, MazH
Xqgh,Zgh,Mgh
xiiVii Zi [m]

azll [deq]

SH [(kd]

Sdj [deg]

gi = 6h [deq]
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wspotczynnik obcigzenia,

sita na dragzku,

predkos¢ katowa pochylania,

predkosé¢ katowa steru wysokosci,

predkosé katowa masy M2,

predkosé katowa drgzka sterowego,

moment statyczny steru wysokosci wzgledem
jego osi obrotu,

moment statyczny masy M2, masowego
urzadzenia wspomagajacego wzgledem jej
osi obrotu,

moment statyczny drgzka sterowego wzgle-
dem jego osi obrotu,

moment statyczny j-tej dzwigni wzgledem
jej osi obrotu,

sktadowe sit i momentéw sit grawitacyjnych,
sktadowe sit i momentow sit aerodynamicz-
nych,

sktadowe sit i momentéw sit ciggu,

pochodne aerodynamiczne od predkosci ka-
towej przechylania,

pochodne aerodynamiczne od wychylen ste-
ru wysokosci,

pochodne aerodynamiczne od kata zaklino-
wania steru wysokosci,

pochodne aerodynamiczne od predkosci ka-
towej steru wysokosci,

wspotrzedne i-tego wezta wzgledem ukiadu
Oxyz,

kat zaklinowania steru wysokosci,
konstrukcyjny kat zaklinowania masy M2,
kat wychylenia j-tej dZzwigni ukfadu stero-
wania,

kat wychylenia steru wysokosci,

kat wychylenia masy M2,
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Q3 = [dog] - kat wychylenia drazka,
Ki [] - wspoblczynnik przytozenia geometrycznego 2tej
dzwigni.

1. Wprowadzenie

Badania doswiadczalne prototypdw samolotéw maja za zadanie sprawdze-
nie zaproponowanych przez konstruktora rozwigzarn technicznych i wyelimino-
wanie popetnianycli btedéw. Badania takie z samej swojej istoty sg bardzo pra-
cochtonne i kosztowne. Obserwowany w dzisiejszych czasach gwattowny rozwoj
nauk Scistych i technik symulacyjnych pozwala na przeprowadzanie badan sy-
mulacyjnych przynajmniej czesci proponowanych rozwiagzan konstrukcyjnych,
ograniczajac niezbedne badania prototypdéw i zmniejszajgc ostatecznie koszt
opracowania nowego samolotu.

W trakcie prac nad samolotem PZL 1-22 "lIryda” powstata koniecznos¢
zmniejszenia obcigzen na drgzku pilota w trakcie wykonywania dynamicznych
manewrow. Celem spetnienia przepiséw budowy statkéw powietrznych i wy-
magan technicznych narzuconych przez odbiorce samolotu postanowiono za-
stosowaé w systemie sterowania sterem wysokosci - bob-weight tj. masowe
urzadzenie wspomagajace, zatgczane w trakcie manewréw przekraczajgcych
nz = +1.7.

Masowe urzadzenie wspomagajace w systemie sterowania sterem wysokosci
samolotu moze by¢ stosowane tak do docigzania, jak i odcigzania uktadu w
trakcie dynamicznych manewrdéw (petle, wyrwania etc.).

Jednakze, w trakcie badan doswiadczalnych prototypu, pojawity sie pro-
blemy z funkcjonowaniem tego urzagdzenia. Wystgpita konieczno$¢ wykonania
lotéw doswiadczalnych celem miedzy innymi doboru wiasciwych charaktery-
styk sztywnosciowych i masowych tego elementu systemu sterowania.

Celem uniknigcia w przysztosci bardzo wysokich kosztéw badan empirycz-
nych, postanowiono w Instytucie Lotnictwa stworzy¢ narzedzie umozliwiajace
przeprowadzanie doboru charakterystyk systemu sterowania na drodze symu-
lacji numerycznej, tak obecnie dla 1-22, jak i w przysztosci dla innego samolotu
(po odpowiedniej identyfikacji parametrycznej).

Spotykane w literaturze [1,2,8,11,12] istniejagce modele matematyczne sy-
stemoOw sterowania samolotem nie umozliwiaty zrealizowania zatozonych celdw,
bowiem uwzgledniajg one wytacznie sztywnos$é i ttumienie ukitadu sterowania.
Natomiast, aby byto mozliwe przeprowadzanie doboru elementéw systemu ste-
rowania sterem wysokosci samolotu w symulowanych warunkach lotu, nalezy
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uwzgledni¢ nie tylko odksztatcalnos¢ uktadu sterowania, ale i jego geometrie
oraz rozklad mas.

2. Model fizyczny i matematyczny

Klasyczny model fizyczny sterowanego samolotu ma szes'¢ stopni swobody
[2,4,9,11] i jest przedstawiony na rys.l i 3.

Rys. 1. Przyjete ukiady odniesienia

Przyjeto dodatkowe zatozenia rozszerzajace model podstawowy [3,4]:

= uklad sterowania sterem wysokos'ci z masowym urzgadzeniem wspoma-
gajacym (bob-weight) jest uktadem odksztatcalnym o trzech stopniach
swobody (rys.2),

= na obiekt dziataja rowniez sity sprezystos'ci i ttumienia uktadu sterowa-
nia.

0Ogo6lne réwnania ruchu sterowanego samolotu z odksztatcalnym uktadem
sterowania sterem wysokos'ci z masowym urzadzeniem wspomagajacym w lo-
cie przestrzennym wyprowadzono, w guasi-wspélrzednych, w uktadzie sztywno
zwigzanym z samolotem Oxyz (rys.l), stosujac rownania Boltzmanna-Hamela
dla uktadéw holonomicznych [3,4], Masowe urzadzenie wspomagajgce zasto-
sowano w kanale podtuznym sterowania, a za tym zasadnym jest przyjecie
do analizy numerycznej zagadnienia zawezonego tylko do ruchu podtuznego
samolotu, jakim sg wyrwania czy petle w ptaszczyZznie pionowe;j.
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Rys. 2. Schemat kinematyczny odksztalcalnego uktadu sterowania sterem wysokos'ci
samolotu PZL 1-22 z masowym urzgadzeniem wspomagajacym

Rys. 3. Sity i momenty sil dziatajagcych na samolot w locie (oraz ich sktadowe) w
uktadzie samolotowym Oxyz
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Po wprowadzeniu uproszczen réwnania ruchu przyjmujg nastepujacg forme
w zapisie macierzowym [4]:

AV + BV = Q* (2.1)
gdzie:
wektor przyspieszen:
V = col[U,W,Q,Qh, gm . Qd] (2.2)
wektor predkosci:
V = col[U,W,Q,Qh,Qm ,Qd\ (2.3)

macierz sit zewnetrznych [4]:

F
M Col[X,Z,M,Q*ql,Qqgq2,Q g3\ (24)
jest postaci:
X g + X j+ XA+ XgQ + Xag\g\ + XazZHazZH + X gh Q h
Zg + Zt + Za + ZqQ + Zgiqi + ZaznazH + ZghQh
Mg+ Mt + Ma 4 MgQ 4 Mg\ + Mazn<yzn 4 MghQh
Q* = Mzh + + MQHQ + MqjiQn + QdMzh+
-Qh”™Nzh + Mzi)f6~ Mzuh
~"~Bw(~ 6Pm+ Mgyy(QM + k2Qd)
~MPILOT — + MdrQi “ MD/NV/3 —~DFI(q2 ~ "NAf) +
+Qh M2 —QdMdr + Mg\{Qm + Qd)
gdzie:
zmodyfikowana macierz bezwtadnosci:
m 0 Bq Bi B2 -Bd’
0 m Cq Ci €2 -CD
0 Cqg- MW Jy + 2114q Ei e2 -Ed (2.5)
Bi Ci Ex JHy O 0 '
b2 c2 e? 0O Jvg O

.-Bd -CD - ed 0 0 h
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— macierz sprzezen dynamicznych:

0 mQ aqg ~ n2 -Ad
mQ 0 -D ¢ - D1 -d 2 Dd
B_ ~Aq Dq 0 Fi+G1 f2-fg2 Fd - Gd
-C\Q BiQ -ASx 0 0 0
—C2Q B2Q -as2 0 0 0
. CdQ -BdQ ASd 0 0 0

Wprowadzono nastepujace oznaczenia:

7 8
= Jiv+ K\Im\v+ kidd\ov+ E E K1/
i=1j=2
n 8 ©
aq=E = = 2'8 X >
t'=I1 2=1 i=9
8 12
Ca=t¢ C>-cCli2 Dg™ =°2"l¢
t=i 21 =9
©
Hq = = «w =
2=3 2=9
4 8 yA 71 .
M: /13+ E E kA E E A+ ABN2
2—1]24 2:5j:g
8 12
Bd =B3+E E KiBj
i=1j=4
4 8 7 1
cd — T3+ E E K{Cj—E E + KsCi2
t=1j=4 i=5j=9
4 8 7 1
Dd = D3+~ E Kylj—E E + KgAi2
2=1j-4 2=53=9
8 12 11
Ed =Y ,E>~H E> FD = J2Fi~ Fn
2=3 2=9 2=3
8 11
=E Gt —E + (12
2=3 229
8 11

asd =E ASIiTE 71 + ~'Si2
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Bi = Sht,sm(aZH + <7)
Ci = SHi)cos(azii + 7i)
Fi = Qh Shv[zoh COS(oizh + 9i) + xoh sin(a”™// + fli)]

/i = 5//7[zoh sin(a”™// + ei) - .Tol/l cos(az/l/ + Fi)]
Cl = shi,[(2Qzoh + U) cos(oizh + 91) + (2Qx0h ~ W) sin(azH + 91)]
ASi = QShv[zoh cos(az// + €i) + xgh sm(cnzH + 9i)]
N2 —[Q + Qm}C2 B2 = Smvsm g2
D2=[Q+ Qm]B2 C2= Smi)cos (2
+2 = IJMqg+ H2
F2= QmSmv(zbo cos 72 + xBo sin ¢2)
112 = Smv(zBo Sin€2- ibo cos (2)
G2= Sm”™ Q zbo + U)cosq2+ (2Qxbo - VF)sine2)
/152 = QSmv(zbo cos 2+ Xbo sin 72)
Przyktadowo podano zastosowane oznaczenia dla wezta E ukiadu stero-
wania (rys.2):
Ad=[Q- kiQd\Ca B4 = s2vcos(Kig3)
= [Q - KiQd]B4 C4 = s2r)sin(Kig3)
E4= ki[J2v+ 114\
F4 = & Qd S2v[zeo sin(Kig3) + x EO cos(Kjry3)]
G4 = KiS2n[(2QzEO + U) sin(K1e3) + (2QxEO0 - W) cos(Kig3)j
7/4 = S2v[zeo cos(k173) - XEO sin (K 173)]
Uzyte oznaczenia dla pozostatych weztéw (rys.2) uktadu sterowania podano
w pracach [3,4].
Otrzymanych 6 dynamicznych réwnan ruchu uzupetnionych zwigzkami ki-
nematycznymi tworzy ukitad réwnan ruchu samolotu z odksztalcalnym uk-

tadem sterowania sterem wysokos'ci, z masowym urzgdzeniem wspomagajgcym
w kanale pochylania [3-f7].

3. Symulacja numeryczna i wnioski

Po odpowiedniej identyfikacji parametrycznej: masowej, geometrycznej,
aerodynamicznej, sztywnosciowej, uktad rownan (2.1) scatkowano numerycznie

16 — Mechanika w lotnictwie
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dla warunkéw poczgtkowych odpowiadajgcych zadaniu 6 lotu 270 prototypu
1-22 1ANPO01-04 metodg Rungego-Kutty IV stopnia [4].

1111111; 1111 rmrvep™! oo bvicornn
s b D a % 1 15 5 5 6 6 W0 B

Rys. 4. Przebieg wysokos'ci lotu nr 270 (zad.6) prototypu 1-22 z dn. 4.10.1991r
0.24-
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Rys. 5. Przebieg prgdkos'ci katowej pochylania Q = f(t)

Po przeprowadzeniu weryfikacji poréwnawczej modelu matematycznego
metoda rekonstrukcji trajektorii lotu [5] - rys.4 4 rys.10, przeprowadzono
cykl symulacji numerycznych dla rdznych wartos'ci parametrow masowego
urzadzenia wspomagajgcego w ukladzie sterowania sterem wysokos'ci [3,4].

Obliczenia wykonano przy réznych zatozeniach poczatkowych - tj. przy
statej trajektorii lotu i statym przebiegu niezbednej sity pilota. Na rys.11
4- rys.14 przedstawiono wyniki dla ré6znych mas M2 masowego urzadzenia
wspomagajacego w trakcie analizowanego fragmentu lotu samolotu 1-22 [34-6].

Na. rys.15 4- rys.19 przedstawiono uzyskane rezultaty dla réznych mas sa-
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Cre (9

Rys. 6. Przebieg wspoétczynnika obcigzenia nz = /(<)

@3(9

Rys. 7. Przebieg kata wychylenia steru 6j{ = f(t)

Czas (s)

Rys. 8. Przebieg momentu zawiasowego M zn = f(t) - wspoétczynnik korekcji
Kkor = 1.3
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@& (9

Rys. 9. Przebieg niezbednej sity pilota Pdh —f(t) ~ wspotczynnik korekcji
I<kor = 1.37

Rys. 10. Przebieg niezbednej sity pilota Ppn = f(nz) - w 4 wyrwaniu - od 66s do
73s lotu

Rys. 11. Przebieg wysokos'ci lotu. Obliczenia dla 3 wariantow masy M 2 przy
ustalonej sile pilota
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Rys. 12. Przebieg wspotczynnika obciazenia nz = f(t)

Rys. 13. Przebieg kata wychylenia steru 6// = f(t)

Rys. 14. Przebieg Pd/nz —f(Vrzecz) w trakcie 4 wyrwania (do nz = 4.5) - od 66s
do 73s lotu
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Rys. 15. Przebieg wysokosci lotu. Obliczenia dla r6znych mas samolotu
z ttumieniem Tez

Rys. 16. Przebieg wspétczynnika obcigzenia nz

[e] 10 20 30 40 0 60 70

, r .5
t [s]

Rys. 17. Przebieg niezbednej sity pilota
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Rys. 18. Przebieg Pd/nz = f(V rzeCz)
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Rys. 19. Gradient sity pilota

molotu przy wprowadzeniu do ukladu masowego urzadzenia wspomagajacego
tlumika Kt3 w zespole Kc3 [4,7].

Mozna zaobserwowa¢ znaczacy wpltyw tlumienia K j3 na przebieg sity
pilota - sttumienie gwattownych oscylacji tej sity - rys.14 i rys.18. Rys.19
umozliwia bezposrednie odniesienie sie do przepisow budowy statkéow powie-
trznych. Analiza gradientu sity pilota jest jednym z celéw przeprowadzania
badan w locie prototypéw samolotow.

Model matematyczny sterowanego samolotu z odksztatcalnym ukiadem
sterowania z masowym urzgdzeniem wspomagajacym, umozliwia przeprowa-
dzanie doboru charakterystyk masowych, geometrycznych, sztywnosciowych
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czy geometrycznych ukladu sterowania sterem wysokosci samolotu PZL 1-22
w roznych konfiguracjach masowych i aerodynamicznych.

Przedstawiony model matematyczny pozwala na przeprowadzanie weryfi-
kacji przyjetych rozwigzan uktadu sterowania sterem wysoko$ci juz na etapie
wstepnych prac projektowych. Po przeprowadzeniu identyfikacji uktadu ste-
rowania - mozliwe jest réwniez zastosowanie opracowanego modelu do analizy
wiasnosci dynamicznych innego samolotu.

1N
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Problem of the Dynamie Effect of Bob-Weight in the Aircraft
Deformable Elevator Control System on Flight

Summary

Physical and mathematical modelling of the subsonic jet trainer - attack aircraft
with deformable elevator control system is presented in the paper. Model construc-
tion based on mathematical modelling of controlled aircraft with deformable elevator
control system and ”bob-weight”, together with the flight data from a test flight (equ-
ipped with on-board recorders) for developing a data base to be used for parameter
identification [4] has been presented.

To analyze the efFects of ”bob-weight” appering in deformable elevator control
system and dynamics of the aircraft it was assumed that the mechanical system repre-
senting the aircraft is the classical six degree-of-freedom rigid body. Elevator control
system with "bob-weight” and pilot is considered to be deformable and modelled by
the equivalent stiffness and viscous damper of the control system, and the equivalent
stifTness and viscous damper of the pilot (Fig.2).

Simulations were carried out after reducing the complete set ofequations of motion
[4] to longitudinal form only, Eqgs (2.1) -r (2.6), on the IBM-PC computer system with
the aid of the Runge-Kutta differential equation solving procedure [3,4,5,6,7].

The program has been verified for a fragment of the test flight no. 270 (task 6)
of prototype PZL 1-22 "IRYDA?” [4,5]. After that, several numerical simulations for
the flight, were carried out, for the following cases:

— mechanical control system of the elevator has different ”bob-weight” masses Mo

[3.4],

— different initial conditions for simulation (steady pilot stick force run or steady
elevator angle run) [4,6],

— equivalent viscous damper appears run in A'c3 assembly [4,7],
— aircraft has different aerodynamic and weight configuration [7].

Some sample results are presented in Fig.4 4- Fig.19.
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KRYTERIA STATECZNOSCI SAMOLOTU NA ETAPIE
PROJEKTU KONCEPCYJNEGO

Zbigniew K lepacki

Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa

Politechnika Rzeszowska

W procesie projektowania samolotu, wazng grupa ograniczen sg wyma-
gania dynamiczne (statecznosc¢ i sterownos$¢). W pracy pokazano wplyw
poziomu tych wymagan na cene i$rednie bezposrednie koszty operacyjne
(na przyktadzie samolotu rolniczego).

Posta¢ konstrukcyjna samolotu, jego wiasnosci lotne i uzytkowe, determi-
nowane sg w najwczesniejszych fazach projektowania: projekcie koncepcyjnym
i wstepnym (rys.l). Wedtug danych literaturowych w poprawnie prowadzonym
cyklu projektowania i realizacji samolotu etapy te (5 -f 10% kosztéw pro-
gramu) okres$lajg ostateczng posta¢ konstrukcji (w 70 -r 85%) oraz wptywajg
zasadniczo na koszty realizacji catego programu [2,10,13,14],

Doprowadzenie rozwigzania nietrafionego lub odlegtego od optimum do
dostatecznej zgodnosci z zatlozeniami wigze sie z dodatkowymi znaczacymi
naktadami finansowymi oraz stratg czasu. Uzyskuje sie przy tym potowiczny
efekt zmian z uwagi na ograniczenia wynikle z wczesniej przyjetych rozwigzan
(klinicznym przykiadem takiej sytuacji byt M-15 Belfegor). Jest zatem nie-
zmiernie istotne, by gtéwne parametry techniczne samolotu wyznaczaé z
dostateczng doktadnoscig przede wszystkim w fazie opracowywania i dopraco-
wywania koncepcji howego samolotu.

Projektowanie jest procesem intelektualnym, zmierzajgcym do celowego
kreowania rzeczywistosci. Proces ten jest rdwnoznaczny z tworzeniem mo-
delu fragmentu rzeczywistosci, badaniem go a nastepnie przeksztatcaniem w
materie (lub proces). Skuteczne projektowanie mozliwe jest w oparciu o po-
prawny model (matematyczny) samolotu ijego otoczenia, przy czym przez po-
prawnos$¢ nalezy rozumie¢ zaréwno zgodnos¢ wielkosci jak i tendencji zmian
wiasnosci modelowanego samolotu wywotanych zmianami jego parametrow.
W praktyce model taki skitada sie z szeregu powigzanych ze sobg podmodeli
(modeli nizszego rzedu), opisujgcych wybrane wiasnosci i sfery dziatania sa-
molotu (rys.2).
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Model odzwierciedla¢ powinien wszystkie istotne cechy i wiasnosci uzyt-
kowe samolotu w zaleznosci od pewnej liczby wielkosci charakteryzujgcych
samolot, uznanych za zmienne procesu projektowania. Celowy wybdr tych
zmiennych, umozliwiajagcy w mozliwie duzym zakresie spetnienie wymagan i
ograniczen naktadanych na konstrukcje i wiasnosci samolotu przy réwnocze-
snym minimalizowaniu (maksymalizowaniu) kryteridw oceny, sprowadza pro-
jektowanie do typowego zadania optymalizacji formalnie dajgcego zapisac sie
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W nastepujacej postaci:

Fcx ™ mnm(/c(z,))

Xf< xt < x\ i= 1, n
V .. < Gj(x) <0 j—1,...,m
Ik{x) = 0 k=1,

funkcje kryterialne,

X{ zmienne optymalizowane,
dolna i gorna granica zmiennych,
ograniczenia funkcyjne, nieréwnosciowe,
ograniczenia funkcyjne, rownosciowe,

n liczba zmiennych,

m liczba ograniczen nieréwnosciowych,
liczba ograniczen réwnosciowych.

Optymalny dobér gtéwnych parametréow samolotu jest zadaniem trud-
nym. Duza liczba istotnych parametréw samolotu, mnogo$¢ przeciwstawnych
wymagan i ograniczen, przy skromnym zasobie informacji (wymagajacych
dodatkowych zatozern o "poprawnosci rozwigzan szczeg6towych”, “zasadzie
syntezy” itp) w wstepnych fazach projektowania wymaga szczegélnie sta-
rannego postepowania. WsSrod roznego rodzaju uwarunkowan i ograniczen
ksztattujacych postaé samolotu, jedng z istotniejszych grup, z reguly trakto-
wanych zgrubnie, sg wymagania dotyczgce statecznosci i sterownosci. Stabo
widoczne zwiazki tych wymagan z podstawowymi cechami osiagowymi trak-
towane sg jako wystarczajace uzasadnienie takiego postepowania.

Ocena wiasnosci dynamicznych samolotu, szczeg6lnie na wczesnych eta-
pach projektowania opiera¢ sie musi na dwu zasadniczych zatozeniach:

< wymagania muszg uwzgledniaé¢ przyjete dla samolotu przepisy budowy
samolotdéw;

< uformowana w oparciu o przyjete wymagania posta¢ konstrukcji musi
"potencjalnie” gwarantowac osiggniecie zadowalajgcych charakterystyk
dynamicznych.

Pamieta¢ warto, ze samo spetnienie wymagan przepiséw stanowi podstawe
uzyskania certyfikatu, nie gwarantuje jednak dobrych wiasnosci dynamicznych
samolotu. Potwierdzeniem tego faktu jest istnienie znacznej liczby pozaprze-
pisowych kryteridw oceny dynamiki samolotu [1] i znane problemy z doprowa-
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dzeniem samolotu do poziomu wiasnosci akceptowanych przez pilotow. Kryte-
ria formutowane w przepisach i wykorzystywane w projektowaniu samolotow
mozna podzieli¢ na:

= ideowe - okres$lajace pozgdane cechy w formie opisowej;

= liczbowe - okres$lajace zakresy liczbowe lub wartosci graniczne charakte-
rystycznych wyroéznikéw ruchu;

= psychofizyczne - okres$lajace obszary parametréw odbieranych popraw-
nie przez pilota.

Cywilne przepisy brytyjskie (BCAR), amerykariskie (FAR) i za nimi eu-
ropejskie (JAR) precyzujg wymagania w sensie miniméw bezpieczenstwa a
nie jakosci zachowania sie samolotu. Nieco inaczej (szerzej i bardziej szcze-
gotowo) przedstawiane sg te zagadnienia w wojskowych przepisach ameryka-
nskich (MIL). Przydatnos¢ kryteridow wynikajgcych bezposrednio z przepiséw
do prac projektowych we wczesnych fazach jest ograniczona z powodu:

= barku dostatecznej informacji o samolocie;
e zbyt duzych naktadéw pracy na uzyskanie wyniku;

= binarnego charakteru kryteriow nie pozwalajgcych na wartosciowanie
wilasnosci.

Formowanie dynamiki samolotu powinno odbywaé sie w zwigzku z tym
w oparciu o takie kryteria, ktére przy skromnym zasobie informacji i nie-
wielkich naktadach pracy pozwolg uzyskac¢ potencjalnie poprawne rozwigzanie.
Sformutowanie " potencjalnie poprawne rozwigzanie” nalezy rozumie¢ jako ta-
kie, dla ktérego mozliwie male bedzie ryzyko:

= niespetnienia wymagan przepisow;
= uzyskania niepoprawnych wiasnosci z punktu widzenia, pilota;

= istotnej ingerencji w konstrukcje samolotu na etapie dowodzenia popraw-
nosci wiasnosci.

Z tych wzgledéw szczegodlnie interesujaca forme kryteriow uzyskaé mozna
analizujgc zwiagzki liczbowych wielkosci charakteryzujacych wybrana forme ru-
chu, opisang zazwyczaj uproszczonymi réwnaniami ruchu (izolowanymi) i oce-
nami pilota (PR - Pilot Rating) wyrazonymi w skali Coopera-llarpera lub
podobnej [4,9,12,15]. Cechg charakterystyczng tego rodzaju kryteriéw jest
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powigzanie cech technicznych samolotu z oceng wyrazong w formie liczbowej,
w skali odczué pilota.

W pracach [7] i [8] przedstawiono metodyke i zalozenia systemu opty-
malizacji parametrow samolotu rolniczego. Posta¢ konstrukcyjna samolotu
formowana jest w nim przez zatozony schemat kompozycji samolotu, ogra-
niczenia natozone na konstrukcje, wilasnosci uzytkowe (w tym dynamiczne),
prawne i inne. Obszar rozwigzan porzadkowany jest wzgledem kryterium eko-
nomicznego (Sredniego bezposredniego kosztu obrébki pola). Samolot rolni-
czy, wbrew powszechnemu mniemaniu, jest ztozonym systemem technicznym
mocho uwarunkowanym rodzajem wykonywanych zadarn i warunkami bezpie-
czenstwa lotu. Samolot taki z natury rzeczy lata "nisko, powoli” i bardzo
dynamicznie. Profil uzytkowania narzuca ostre wymagania zaréwno w odnie-
sieniu do statecznosci jak i sterownosci samolotu. Interesujgca wydaje sie by¢
odpowiedz na pytanie, na ile ostro$¢ wymagan dotyczacych dynamiki samolotu
wplynie na postac¢ konstrukcji, jego cene i warto$¢ kryterium.

W przyktadowych obliczeniach przyjeto dwa poziomy wymagan okre$lone
ocenami wg. Coopera-llarpera PR < 35 i PR < 6.5, co odpowiada od-
powiednio dobrym i dostatecznym wiasno$ciom dynamicznym. Wariantowane
wymagania dynamiczne zestawiono w tabeli 1. za$ posta¢ niektorych kryteri-
6w pokazano na rys.3 do rys.6.

Tabela 1
Poziom oceny pilota
Oceniana cecha 35 6.5

Zapas statecz. statycz. z trzymanym drazkiem 0.2 0.1
Oscylacje krotkookresowe 35rys.3 6.5 rys.3
Oscylacje dtugookresowe 35rys4 6.5 rys4d
Wzgl. predk. obrotu ustalonego (wzgl.osi x) 0.15 0.075
Holendrowanie 35 rys.5 6.5 rys.5
Ruch spiralny 35rys.6 6.5 rys.6

Pozostate wymagania (konstrukcyjne i osiggowe) oraz warunki wykonywa-
nia zadan w kazdym wariancie byty identyczne.

Przeprowadzone obliczenia wykazujg, ze uwzglednienie fizycznych kryte-
riow oceny dynamiki samolotu ma istotny wplyw na uksztattowanie postaci
samolotu. Wymierne i znaczgce sg koszty uzyskania dobrych wiasnosci dy-
namicznych. Wzgledne rezultaty obliczenn dla wybranych, wazniejszych pa-
rametrow technicznych i ekonomicznych samolotu formowanego przy réznych
poziomach wymagan zawarto w tabeli 2. Rezultaty odniesiono do rozwigzania
uzyskanego dla wymagan na poziomie oceny PR = 3.5.
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Rys. 3. Oscylacje krotkookresowe [9]

Rys. 4. Oscylacje dtugookresowe [4]

Rys. 5. Holendrowanie [9]
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PR =56

PR- 35

-0.20 -0.10 000 0.10 1/1-Q5 0.20

Rys. 6. Ruch spiralny [3]

Tabela 2
Wielkos¢ 6.5/3.5
Masa Startowa 0.98
Moc maksymalna 0.98
Powierzchnia nos'na 11
Dtugosé kadtuba 0.97

Wzgl. powierzchnia usterzenia poziomego 1.05
Wzgl. powierzchnia usterzenia pionowego 1.04
Cena samolotu 0.96
Wzgl. sredni bezposr. koszt obrdbki pota 0.94
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MODEL MATEMATYCZNY ASTATYCZNEGO AUTOPILOTA
SMIGLOWCA NA BAZIE METODY ROZDZIELENIA
RUCHOW

Grzegorz Kowaleczko
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W pracy przedstawiono model matematyczny astatycznego autopilota
Smigtowca uwzgledniajacy jego dynamike. Przy formutowaniu praw
sterowania wykorzystano metode rozdzielenia ruchéw. Osobno rozpa-
trzono sterowanie w ruchu podiuznym i w ruchu bocznym. Przed-
stawiono przykiad obliczeniowy dla jednej predkos'ci lotu i przebiegi
wspoétczynnikéw wzmocnienia w catym zakresie predkosci oraz wnioski.

1. Wstep

Niestatecznos$¢ smigtowcdw jednowirnikowych na wiekszosci zakreséw lotu
powoduje koniecznos$¢ zastosowania srodkdw poprawiajacych ich wiasnosci dy-
namiczne. Sg to najczesciej systemy automatycznej stabilizacji. Jedng z
ich funkcji jest zapewnienie ttumienia wszystkich ruchdéw wiasnych ukiadu
Smigtowiec-autopilot co utatwia sterowanie Smigtowcem. W pracach [1,2] poka-
zano sposob okreslenia praw sterowania na bazie metody rozdzielenia ruchow,
ktorej podstawy przedstawione sg w [3]. W [1,2] metoda ta zostata rozwinieta
poprzez rezygnacje z niektorych zalozenn upraszczajacych. Rozpatrzono tam
modelowanie praw sterowania dla autopilota statycznego, w oparciu o roz-
dzielone na ruch podtuzny i ruch boczny réwnania ruchu $migtowca. Obecnie
zagadnienie to zostanie rozszerzone poprzez uwzglednienie dynamiki samego
autopilota. Nadal bazowa¢ sie bedzie na rozdzielonych réwnaniach ruchu.

2. Fizyczny i matematyczny model Smigtowca

Za podstawe do rozwigzania sformutowanego powyzej problemu przyjeto
"samolotowy” model $migtowca, w ktérym kadtub potraktowano jako bryte
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sztywna. Uwzgledniono ruch sztywnych topat wzgledem przegubu pozio-
mego i osiowego, za$ Smigto ogonowe jest bezprzegubowym i bezmasowym
zrédtem sity ciggu réwnowazacym moment oporowy i zapewniajagcym sterow-
nos$¢ kierunkowg. Model ten, opisany szerzej w pracach [1,4] daje uproszczony
zlinearyzowany uktad réwnan przestrzennego ruchu $migtowca:

Ci+ Dx+ Es=0 (2.1)
gdzie:
X —[tt, v, w,p, <, r, (pijA- wektor przyrostow parametréow lotu:
U,V,W - predkosci liniowych Srodka masy kadtuba w uktadzie
zwigzanym z kadtubem OXkUKZzK,
P,Q,R - predkosci katowych kadtuba w uktadzie 0xkykzk,
&,$,& - katow pochylenia, przechylenia i odchylenia kadtuba,
s —[A0Q Aks, A s, A(j)s0] - wektor przyrostow parametréow sterowania:
0o - kata skoku ogdlnego wirnika nosnego,
ks - kata sterowania w ruchu podtuznym,
s - kata sterowania w ruchu bocznym.
4s0 - kata skoku ogdlnego sSmigta ogonowego.

Do dalszych obliczerh réwnania ruchu przestrzennego (2.1) rozdzielono na
rédwnania ruchu podtuznego i réwnania ruchu bocznego poprzez pominiecie
wszystkich elementéw macierzy C, D, E sprzegajacych oba ruchy (tak prze-
ksztatcone macierze oznaczono indeksem gérnym *). Nastepnie przeksztatcono
otrzymane réwnania do postaci:

* = _C*"1D*a;- C*- 1E*s 2.2)

3. Model matematyczny autopilota

Zatozono, ze system automatycznej stabilizacji reaguje na zmiane predkosci
liniowych (u, v, w), predkosci katowych (p, q, r), oraz katéow (i?, ip, i/. Wyko-
rzystano zlinearyzowane réwnania ruchu $migtowca (2.2). Dodatkowo, zgodnie
z metodg rozdzielenia ruchéw przyjeto, ze katy: pochylenia 0, przechylona
$ i odchylenia  sg niewielkie i ze:

p=y gqg= i r = (3-1)
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3.1. Stabilizacja w ruchu podtuznym

Na podstawie (2.2) i (3.1) ruch podtuzny $migtowca opisano réwnaniami:

u= Xuu+ Xww+ Argg+ Xdd + X e°A0o+ X k°’Aks

w= Zuu + Zww + Zqq+ Z~d + Ze°AOo+ ZK Aks
(3.2)

g= Muu+ Mww + Mqq+ M'3d + Me°A90+ MK AKks

i)=4¢

gdzie pochodne X u, ..., XKs, Zu,..., ZKa M u,..., M K sg elementami macierzy
-C—D*i -C—Ex

Z réwnan (3.2) widaé, ze w ruchu podtuznym smigtowiec ma trzy stopnie
swobody, odpowiadajgce przyspieszeniom u,w,q. Natomiast sterowanie w
tym ruchu moze odbywac¢ sie za pomocg zmiany jedynie dwdch parametréw
sterowania: 60 i ks. Oznacza to, ze rozdzieli¢ mozna jedynie dwa ruchy,
zas trzeci jest od nich zalezny. Zaktadajac, ze niezalezny jest ruch pionowy i
pochylanie smigtowca zmiany katow sterowania przedstawi¢ mozna w postaci:

AOo0 = A0 + A0k (3-3)
Aks —Aksg f Aksk (3.4)
Zgodnie z metodg rozdzielenia ruchow AOe i AKk,™ zapewniaja

stabilizacje, za§ A60x jest czeScia kompensujaca wpltyw «,«;,</,$ i Aks
na przyspieszenie w, a A ksk uniezaleznia przyspieszenie qod w i od AO0o.
Zapisa¢ je mozna nastepujaco:

AOK = tadu+ TAWW+ TAg + TA0 + t$kA ks (3.5)

AksK = rfww + T'gA0O (3.6)
Warunki kompensacji sg nastepujace:

Zuu+ Zuw+ Zqq+ Z™Nd + ZKAks+ ZAFPA90K = 0
(3.7)

Mww + Me°A80+ M* AksK = 0

Wstawiajgc wyrazenia (3.3)” (3.6) do réwnan (3.2) przy wykorzystaniu (3.7)
otrzymano wspoétczynniki r* i rj:
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zZu 1 w k rAe| k z*
S = ﬂ_w-~~z,\ TH~ %9 ™~ ZB
(3.8)
ZK Nad o
J— T —_
= ap =~ MK o Py ke

Uktad (3.2) przeksztatcono do postaci:

u=Xuu+ X ww+ Xqqg+ X*ti + X eA60+ X KAns

w = Zs°’AO0A

(3.9)
g= Muu+ Mqq + + M KaA ksA
=4

Wyrazenia opisujace AOo i A/cs na podstawie (3.3) 4- (3.6) przedstawono w
formie:

A60 = cv{fg0+ rIfK (3.10)
Aks = Q(fK+ Tpfgo) (3-11)
gdzie:
féo= ABG0A + A+ Teg+ r¥ 0 (3.12)
fK= AksA + rfww (3.13)
1 (3.14)
} —Tieofh

Wstawiajac (3.10) i (3.11) do pierwszego z réwnan (3.9) otrzymano:

u= Xuu+ Xww+ Xgq+ X*d + X PA00A + X K*AkSA
w = ZPAB0A

(3.15)
g= Muu+ Mgg+ Md + M KsAksA

d=gq
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gdzie:
XB = cp(xP+ X1 JSw Vs
XK =cp(xK 4 XEt$\ X'1= X g+ x s14a (3.16)
Xu+t+ Xe T X* = X* + XeTH

Uktad réownan (3.15) uzupetniony zostanie prawami sterowania, uwzgledniaja-
cymi dynamike uktadu stabilizacji:

TQOABOA 4 M OA - tww
(3.17)

TKAKsA + AKsA = tuu + rgq+ Tifd

Réwnanie charakterystyczne ukladu réwnan (3.15) i (3.17) ma nastepujaca
postacd:

b2 -X W o-x* IX* X6 -X K

0 A 0 0 -Z 6 0

—Mu 0 A- Mg -Md 0 -M K

0 0 1 A 0 0 (3.18)
0 TeO 0 0 A+ 0

L 0 L 0 AL

Stanowi ono podstawe do obliczenia wystepujacych w (3.17) statych czasowych
Tgai Tk oraz wspotczynnikéw wzmocnienia tw, ru, rq, «s.
Réwnanie (3.18) przedstawi¢ mozna w ogoélnej postaci:

A6+ AsAs 4 AjA4 4 J3A3 F A2x2 4 AJA + Ag —O0 (3.19)

Zaktadajac dalej, ze ruch podiuzny jest superpozycjg dwoch ruchéw aperio-
dycznych o statych czasowych Tft i T2 oraz dwoch ruchéw periodycznych
ttumionych o statych czasowych Tjn i TfI2 oraz wspétczynnikach ttumienia
£/11* £//2 réwnanie charakterystyczne (3.19) przedstawi¢ mozna jako iloczyn
wielomiandw charakterystycznych uktadéw pierwszego i drugiego rzedu:

A6 4- [15A5 4- [14A4 F A3A3 4- A2A2 4" A4 Ag —
(3.20)

= (A4-Pi)(A24 P2A+ A)(A 4-A)(A24 F5A4 Pe)
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gdzie:
P, i P2=i] a
T% Tin w )2
(3.21)
P, = ft = 1 PL~ 51,
112 112 N 112/

Z (3.20) i (3.21) wynika, ze zaktadajgc state czasowe oraz wspoétczynniki
ttlumienia otrzyma¢ mozna nastepujgce ruchy wiasne:

(3.22)

AP L AP, = NJ2 + N1 N T2)2]

112 1772 i 772

Jednocze$nie otrzymuje sie nastepujgce zwigzki miedzy wspétczynnikami A;

i Pr-

A0 = (PiPaKAPS)

~Ai = (P3+ P1P2XP4P6) + (PiP3)(P6 + P4P5)

/12 = (Pi + P2XP4P6) + (Pa + PiP2)(P6+ P4P5) + (P1IP3XP4+ Ps)

"43 = P4P6+ (Pl + p2)(P3+ P4P5) + (P3+ P1IP2XP4+ P5)+ PL1P3

N4 = (P6 + P4P5) + (Pi + P2XP4+ P5)+ P3+ PIP2 (3.23)
"4s = P4+ P5+ Pi + p2

Z (3.18) wynika, ze wspotczynniki Aj- (i = 0,..., 5) sg funkcjami poszukiwanych
wielkosci TgO0, TK, r,,, ru, r?, okres$lajacych posta¢ praw sterowania (3.17).

W rezultacie otrzymuje sie ukiad szesciu rownan algebraicznych nielinio-
wych, ktére zapisa¢é mozna w ogo6lnej postaci:

Aj = Aj(TBo, Tk,tu, r, t#, rn) j =0,.,5 (3.24)
Jego rozwigzanie pozwala na okreslenie statych czasowych oraz wspotczynni-

kéw wzmocnienia charakteryzyjacych, wraz ze wspétczynnikami kompensacji
(3.8), ukiad automatycznej stabilizacji w ruchu podtuznym.
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3.2. Stabilizacja w rucliu bocznym

Uktad réwnan opisujacych ruch boczny $migtowca jest na podstawie (2.2)
i (3.1) nastepujacy:

V=YWHYm+ Yrr+ Yvp+Y\BAds+ Y** A

p=Uv + Up +LTr +L*{p +LWAr]s + L+ A0
(3.25)

r=Nw-fNpp+ Nrr+ Nvp+ NWAr)s -f NV °A(f)so
ip=1p V=r

gdzie pochodne Yv, .., Y~ Lyv,..., U so Nv,...,N”s sg elementami macierzy
-C*-1D*i -C*_1FE~

W réwnaniach (3.25) pominieto pochodne wzgledem kata odchylenia Y,
U , jyt poniewaz sg one rowne zeru. Podobnie jak w przypadku ru-
chu podtuznego i w ruchu bocznym $miglowiec ma trzy stopnie swobody,
odpowiadajgce przyspieszeniom v, p, r i tylko dwa parametry sterowania
Ts i g0, ktore przedstawione zostang w postaci sumy cztonéw odpowiedzial-
nych za stabilizacje A9\ i A<g\ oraz cztonéw kompensacyjnych A9sk i
A(f>sK=

Aa= AnsA + Arjsi< (3.26)
A(fiso = Adsa + A(j)sK (3.27)
Ad>sK jest czescig kompensujaca wptyw v, p, ipi Arjs na przyspieszenie r,
zas A 14sk uniezaleznia przyspieszenie p od r i A<so. Zapisa¢ je mozna
nastepujaco:
A €sK = rfrr + T"soA(j)D (3.28)
A<tK= t%v + i2P+ Mm<p+ r*Arjs (3.29)
Warunki kompensacji sg nastepujace:
Ur + U sArjsK + Af>so = 0

(3.30)

Nvv + Npp+ Nv(p+ NWArjs+ N*A"~k - 0
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Wstawiajgc wyrazenia (3.26) -j- (3.29) do (3.25), przy wykorzystaniu (3.30)
otrzymuje sie zaleznosci okreslajace wspotczynniki  r* i wystepujace w

(3.28) i (3.29):

k _ Nv k _ NP k Nv
r2u I\[<t>s0 TP N<t>so

k _ Nva k LT k 14,°
r 24 jy<t>,0 7l L,ris ™ o ~ jTr;s

Z uktadu (3.25) otrzymujemy:

= YW+ypp+ YTr+ YvP+ YV Ars+ Y+“ AGS0
p=Lv+ Lpp+ Lvp+ L\EA4sA
r = jvrr + NA3A(/)sA

p=p ip—r

(3.31)

(3.32)

Wyrazenia okresSlajace A i A%so na podstawie (3.26) i (3.29) przedstawic

mozna w formie:

Arjs = cb(fr) + TjOso/t)

A<fiso = cfc(/r + w2fF.)
gdzie:

fr, = ArjsA + r*rr

fT= A$sA + ™5vv + TEp

=1 b

1 -

(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

(3-37)

Wstawiajac (3.33) i (3.34) do pierwszego z réwnan ukiadu (3.32) otrzymuje sie:

V=YwW+ Ypp+ YTr+ Yvp+ Yv,AdsA + Y* APsA

p = Lvv+ Lpp+ L"ip+ LnsAr]sA
r = NTr+ N/ °A(f)sA

= p o—r

(3.38)
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gdzie:
YVs = ch(YN + Y+°° Yv—Yp+ Y"’°r}$
Y*'° = cbh(Y+'°+ Y1 T Yr=Yr+ Y\WTit (3.39)
Yv= YV+ Y+"t% Yp—y*

Uktad réwnan (3.38) uzupetniony zostanie prawami sterowania w ruchu bocz-
nym uwzgledniajgcymi dynamike uktadu stabilizacji w ruchu bocznym:

TVAf]SA + Ailsa = rvv + Tpp + TVp
(3.40)

TAANSA + ABSA = Trr +

Réwnanie charakterystyczne ukladu rownan (3.38) i (3.40) przedstawic
mozna w postaci:

A-Yv _YP _Yr y> o _y»n . o
-Lv - o 0] -L* 0 -L\S 0]
0 0 A- Nr 0 0 0 . o
0 1 0 A O 0 0 (3.41)
0 0 -1 0 A 0] 0
o =% 0 k0 Avm O
0 0 iy —I-E; 0 A+ t

Na podstawie (3.41), podobnie jak w przypadku ruchu podituznego, mozna
okresli¢ state czasowe Tv i Tj, oraz wspotczynniki wzmocnienia r,, rp, «v, =t,
«$, vv. W tym celu réwnanie to przedstawia sie w ogélnej postaci:

A7+ AgX6+ AsAs + As A + As A + Az A: £ AIA £ Ag —0 (3.42)

Zaktadajgc, ze ruch boczny jest superpozycjg trzech ruchéw aperiodycz-
nych o statych czasowych Tiq, Tjl i T]2 oraz dwéch ruchéw periodycznych
ttumionych o statych czasowych T\n i T//2 oraz wspéiczynnikach ttumienia

* d/2 réwnanie charakterystyczne (3.42) przedstawi¢ mozna jako iloczyn
wielomiandéw charakterystycznych uktadéw pierwszego i drugiego rzedu:

A+ ABAN - AsAs 4 AdAN A3 As 4 A A 45 A\X 4~Ao —
(3.43)

= (A+ PO)(A+ P)(A2+ P2X+ P3)(A+ P4)(A24 P5X+ P6)
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gdzie:

1 2ffn

PO = p K =w B = P3
110 71 r?,, .

(T"i)2(3,4)
1 1
_ P _ 2r772
P. = £ n b 6 —

1112 (~72)2

Z (3.43) i (3.44) wynika, ze zakladajac stale czasowe oraz wspétczynniki
ttumienia otrzymaé¢ mozna nastepujgce ruchy witasne:

AS
Ao Tiq
6 1
° - + _ (3.45)
- 1m J/i
6 1 \b g2 -
72 - 713,4 1, n5
772 772

Jednocze$nie otrzymano nastepujace zwigzki miedzy wspdtczynnikami >1- i

~0 = PgRoCq

A\ = Po(RiCo + ROC!) + RqCq

A2 = Pgq{R2Co 4- R\C\ + R0OC2) + (R1CO+ RgC\)

A3 = Po(Co + R2C1 + P1C2+ Ro) + (R2CO+ R\C\ 4- R0C2) (3.46)
A4 = Po(Ci 4 R2C2+ Pi)+ (Co+ R2C1l+ RyC2+ Ro)

ABb= Po(ci+ R2)+ (Cj + R2c 2+ RIi)

Ag = Po+ C2+ R2
gdzie oznaczono:

rRo = PIP3 Ri = prp3+ PLP2 R2=pr1 + P2
(3.47)

Co = P4P6 C, = P6+ P4P5 C2= P4+ P5

Z (3.41) wynika, ze wspotczynniki A{ (i = 0,...,6) sg funkcjami poszu-
kiwanych wielkosci Tv, 7», r,, rp, rv, rr, r*, tv okres$lajgcych posta¢ praw
sterowania (3.40).
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W rezultacie otrzymuje sie ukfad siedmiu réwnan algebraicznych nielinio-
wych, ktére zapisa¢ mozna w ogélnej postaci:

Aj = AJIrATATY. TATATE.TA) j=0,.6 (3.48)

Jego rozwigzanie pozwala na okre$lenie statych czasowych oraz wspoétczynni-
kow wzmocnienia charakteryzyjacych, wraz ze wspdtczynnikami kompensacji
(3.31), uktad automatycznej stabilizacji w ruchu bocznym.

4. Przykiad obliczeniowy

W celu sprawdzenia poprawnosci przedstawionego powyzej algorytmu
przeprowadzono obliczenia szczeg6towe dla Smigtowca klasy W-3 Sokét w za-
kresie predkosci lotu 0 -r 250 km/h.

Ponizej pokazane zostang dane wejsciowe oraz posta¢ praw sterowania dla
predkosci lotu 100 km/h, a takze przebieg wspétczynnikéw wzmocnienia au-
topilota w catym zakresie predkosci lotu.

W obliczeniach zatozono, ze rozklad predkosci indukowanej w ptaszczyznie
wirnika nosnego jest staly. Przyjeto, ze Smigtowiec realizuje ustalony lot po-
ziomy, ktorego parametry pokazano w [1] oraz w [5].

4.1. Ruch podtuzny smigtowca

W ruchu podtuznym dla predkosci lotu 100 km/h wystepujgce w réwna-
niach (3.2) wielkosci majg nastepujgce wartosci:

u w 4 Oo
« -0.029281 0.00185 1.5096 -9.80629 -3.1258978 -10.856883
z -0.067603 -0.47314 27.775 0.26977 -51.980201 -21.691597
M 0.007604 0.00245 -0.4442 0.0 1.5764250 5.4088934

W obliczeniach zatozono, ze w tym ruchu state czasowe oraz wspotczynniki
ttumienia sg odpowiednio réwne:

Tp = 1.2 Tfn = 2.0 Tf2= 1.6 Trn = 0.8

em = em = °'7
co odpowiada nastepujagcym ruchom wiasnym:
Xp = -0.833 \ma = -0.45 £ 0.2179 145i

\n

-0.625 \mA = -0.875 = 0.89269i
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Obliczone na podstawie (3.8) wspétczynniki wzmocnienia okreslajace czesci
kompensujace katow sterowania A6gk i AK,/x majg nastepujace wartosci:

tEu = -0.0013 tEw = -0.0091023
tzx, = 0.00519 rik= -0.4173
tEw = -0.000462 Tflo = -0.29145

g = 0.5313548

Natomiast wspoétczynniki zapewniajgce stabilizacje w ruchu podtuznym sg od-
powiednio réwne:

tw = 0.0068707
rg= -0.196540

tu = 0.00176535
r9= -0.148396

za$ state czasowe ukladu sterowania majg nastepujgce wartosci:

Tdb = 0.68571429 TK= 0.459454

Wykorzystujgc okresSlone powyzej wartosci wspétczynnikéw wzmocnienia
oraz state czasowe obliczone zostaty wartosci i wektory wlasne w oparciu o
metode Fadiejewa [6,7]. Wektory wiasne zostaly ubezwymiarowione i unor-
mowane zgodnie z algorytmem pokazanym w [1] i [4], Wyniki przedstawiono

w tabelach.
Xp = -0.83.333 Xpj2= —0.45* 0.2179i
u* 0.003338 —0.0426475 = 0.0917235i
10~ 0.283705 0.0
o -0.002660 0.0178881 + 0.0049933i
0.085396 -0.744869 £ 0.65758li
00 0.955083 0.0
K% 0.004135 0.00669103+ 0.0462128i
XR = -0.625 A//34 = -0.875 + 0.8927i
u* 0.0176964 —0.0120657 = 0.0390081i
w* 0.356070 0.0
g -0.00593959  -0.0369885 +0.0262782i
0* 0.254215 0.152487+ 0.95893i
0.899022 0.0
< 0.0000880947 0.198386+ 0.11882i

Podobne obliczenia sprawdzajace przeprowadzono w catym zakresie pred-
kosci lotu otrzymujac zatozone ruchy wiasne.
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4.2. Rucli boczny Smigtowca

W ruchu bocznym dla. predkosci lotu 100 km/h wystepujgce w réwnaniach
(3.25) wielkosci majg nastepujgce wartosci:

\4 =) r P Vs 4*s0
Y -0.09586 -1.4731 -27.304 9.8041 -9.146443 12.29230
L -0.03032 -0.8984 0.0869 0.0 -12.71722 2.741855
N 0.05557 0.0301 -0.7544 0.0 -0.4474 -19.1856

Zatozono, ze w tym ruchu stale czasowe oraz wspotczynniki ttumienia sg
odpowiednio réwne:

Tig= 05 Th =04 Tj2=10 Tjll= 14
T =18 Pm=°9 $i2="°9

co odpowiada nastepujagcym ruchom wiasnym:

Alo = -2.0 Xh = -2.5 X2 = -1.0
alli,2 = -0.64285714 + 0.31135i \W3A = -0.50 = 0.24216105i

Obliczone na podstawie (3.31) wspotczynniki wzmocnienia okres$lajace czesci
kompensujace katow sterowania A ({sK i At)sk majg nastepujgce wartosci:

t$ = 0.002896 rzp = 0.001568 v, = 0.0
tbv = -0.02332 r*. = 0.006834 r™~to= 0.215602

Natomiast wspétczynniki zapewniajace stabilizacje w ruchu bocznym sg od-
powiednio réwne:

rv= -0.0001179 rp = 0.0784769 = 0.0920512
te = 0.01426365 = 0.0143279

za$ state czasowe ukiadu sterowania majg nastepujace wartosci:
Tv = 0.261699 TO = 0.445322
Podobnie jak w przypadku ruchu podtuznego w oparciu o powyzsze warto-

sci wspotczynnikéw wzmocnienia oraz stale czasowe obliczone zostaty wartosci
i wektory wiasne.
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\[0= -2.0 =9 A2 = -1-0
v« 0.0764468 -0.0303324  0.0563137
v+ 0.0692008 -0.0891451  0.0372901
r*  0.0253784 -0.0 0.0
-0.925561 0.953852 -0.997511
r -0.339436 0.0 0.0
ws 0122070  -0.285129  -0.0202283
4vp 0.0440739 0.0 0.0
Alli,2 = -0.64286 + 0.3113i Al[3,4 = -°-50 + 0.2422i
Vel 0.0732438+ 0.0114310i 0.0925514 +0.0121581i
p* 0.0199052+ 0.0176022i 0.0161344 + 0.0127710i
r* 0.0 -0.000601689 + 0.00130337i
-0.958244 + 0.268348i -0.967225 + 0.214802i
0.0 -0.00128116 + 0.06911i
-0.0589014 + 0.00929764i -0.0663675 + 0.00360347i
+g 0.0 -0.000226622 + 0.000665525i

Tak jak dla ruchu podtuznego, réwniez w przypadku ruchu bocznego, obli-
czenia sprawdzajgce przeprowadzone w catym zakresie predkosci lotu daty
zatozone ruchy wiasne.

5. Whnioski

Na rys.l -f rys.4 pokazano wspoétczynniki wzmocnienia autopilota, a na
rys.5 jego stale czasowe w funkcji predkosci lotu $migtowca.

Rys.l i rys.2 odnoszg sie do ruchu podiuznego. Na rys.l pokazano
wspotczynniki zapewniajgce kompensacje okreslone wyrazeniami (3.8). Rys.2
przedstawia przebieg wspdtczynnikéw zapewniajgcych stabilizacje ruchéw
podtuznych smigtowca, ktore otrzymano z rozwigzania uktadu (3.24).

Rysunki 3 i 4 pokazuja przebiegi wspotczynnikéw wzmocnienia w kanatach
sterujgcych ruchem bocznym. Na rys.3 przedstawiono wspoétczynniki kompen-
sacji obliczone w oparciu o (3.31), za$ na rys.4 wspoétczynniki zapewniajace
stabilizacje ruchéw bocznych, ktére wyznaczono rozwigzujgc ukiad (3.48).

Stale czasowe autopilota w ruchu podtuznym i bocznym pokazano na rys.5.
Otrzymano je rozwigzujac ukfady nieliniowych réwnan algebraicznych (3.24)
i (3.48).
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Rys. 1 Wspdtczynniki kompensacji w ruchu podtuznym
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Rys. 2. Wspdtczynniki stabilizacji w ruchu podtuznym

18 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 3. Wspétczynniki kompensacji w ruchu bocznym

Rys. 4. Wspo6tczynniki stabilizacji w ruchu bocznym
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Rys. 5. Stale czasowe autopilota w ruchu podtuznym i w ruchu bocznym

Analiza rysunkéw 14-5 pozwala sformutowac nastepujacy wniosek:

e Ze wzgledu na duzg zmienno$é¢, ze zmiang predkosci lotu, niekto-
rych sposrod wspotczynnikdéw wzmocnienia oraz statych czasowych
wystepujacych w prawach sterowania nie mozna zaprojektowac¢ autopi-
lota astatycznego o statych wspoétczynnikach wzmocnienia, ktéry zapew-
niatby w szerokim zakresie predkosci lotu, realizacje przez $migtowiec
zatozonych ruchéw, nawet gdyby nie wystepowaly wzajemne sprzezenia
miedzy ruchami podtuznym i bocznym.
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Mathematical Model of Astatic Autopilot Helicopter on the Basis of

Method of Separation of Motions

Summary

A mathematical model of a astatic a utopilot has been presented. Autopilot

dynamics has been included into the model. The control laws of the autopilot have
been formulated on the basis of the method of separation of motions. The control laws
of longitudinal and lateral motions have been considered separately. The numerical
example for one flying speed and the variations of compensation and amplification
coefficients and time constants for whole range of flying speeds have been presented.
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W pracy przedstawiono metode analizy symetrycznych obcigzen ma-
newrowych samolotu odksztalcalnego. Przyktad obliczeniowy ilustruje
zastosowanie metody pod katem identyfikacji wptywu odksztalcalnos'ci
skrzydta na stan obcigzenia szybowca w manewrze o zadanym w czasie
przebiegu wychylenia steru wysokos'ci. Zaproponowane podejscie moze
by¢ zastosowane do badania szerokiej klasy zagadnien z zakresu dyna-
miki ruchu odksztalcalnych obiektéow latajgcych.

1. Wstep

W ramach wymagan wytrzymatosSciowych formutowanych przez prze-
pisy zdatnosci sprzetu lotniczego [11,12,13] zada sie, aby struktura podsta-
wowa samolotu zdolna byta do przejecia wszystkich obcigzenn dopuszczalnych
z uwzglednieniem zmian w ich rozktadzie i wielkosci wynikajgcych na skutek
skonczonej sztywnosci konstrukcji oraz dziatania obcigzenn dynamicznych. Dla
wielu samolotéw krytycznymi okazuja sie obcigzenia powstajgce w locie, pod-
czas ewolucji wywotanych akcjg pilota. Manewry te podzieli¢ mozna na dwie
grupy.

# Manewry, w Kktérych zmiany sit czynnych sg stosunkowo powolne,
a wynikajace w nastepstwie zmiany przys$pieszeri mate. Odksztatcenia
konstrukcji w tego typu quasiustalonym manewrze mozna traktowaé
jako statyczne i przy zdefiniowanych obcigzeniach ogé6lnych ich wptyw
uwzgledni¢ tylko w sensie zmiany rozkladu sit na elementach samolotu.
Zagadnienie to, zwane zagadnieniem rozkiadu, jest problemem stosun-
kowo prostym i szczeg6towo analizowanym w literaturze [3,4,5,6,7,10].
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< Manewry definiowane poprzez zadany w czasie przebieg sterowania,
charakteryzujace sie duzymi i szybkimi zmianami parametréw ruchu.
Dla manewrow takich, gdy charakterystyki osiggowe i/lub sztywnosciowe
samolotu nie pozwalajg na zaniedbanie jego deformacji, niepewne i zwy-
kle zawodne jest wszelkiego rodzaju wnioskowanie przyblizone, a ko-
nieczna staje sie petna analiza dynamiczna przebiegu manewru samo-
lotu odksztatcalnego. Tego typu problem rozpatrywaé nalezy jako jeden
z aspektéw zagadnienia odpowiedzi dynamicznej [1,2,3,6].

2. 0Ogo6lny opis metody i model obliczeniowy samolotu

Syntetyczne podejscie do analizy obcigzen w manewrach drugiego rodzaju
zaproponowano w [8]. Pojecie ruchu samolotu jako bryly utozsamiane jest
tam z ruchem uktadu zwigzanego z samolotem Oxyz, rys.l. Poczatek tego
uktadu lokalizuje sie w dowolnym punkcie struktury pomyslanym jako punkt
utwierdzenia zupetnego i wzgledem niego okresla przemieszczenia pozostatych
punktéw. Ruch ukitadu zwigzanego definiuje jednoznacznie wektor predkosci
jego poczatku:

\% — ixu -~iyVv izw

oraz wektor predkosci katowej:

u = ixp + iyq+ izr
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a miarg przemieszczenia dowolnego punktu struktury w stanie niezdeformo-
wanym S, ktérego potozenie wzgledem chwilowego $rodka masy C okre$la
wektor:

rs = ixx -piyy + izz

jest wektor:
d —ixdx f*iydy - izz

Funkcyjng zalezno$¢ deformacji od rozkladu sit czynnych i masowych (przy
pominieciu ttumienia konstrukcyjnego i zatozeniu, ze sg one sprezyste i pro-
porcjonalne do obcigzenia) opisano z pomocg liniowego operatora catkowego,
a pole przemieszczen struktury aproksymowano szeregiem o skonczonej licz-
bie wyrazow, z ktérych kazdy stanowi iloczyn niezaleznych funkcji czasu i
wspotrzednych struktury niezdeformowanej. Potozenie samolotu wzgledem
Ziemi okres$la sie w uktadzie ObXbwbhzb, zwanym ukladem bazowym.

W niniejszej pracy pokazemy zastosowanie zaproponowanej w [8] metody,
do analizy obcigzen samolotu w manewrze symetrycznym zaktadajac dodat-
kowo, ze:

< samolot jest symetryczny w sensie geometrii, rozktadu mas i sztywnosci,
= czynne obcigzenie stanowia wytacznie sity aerodynamiczne,

= deformacje konstrukcji sg na tyle mate, ze pomijalna jest zmiana
wywazenia samolotu (rc = const(z), rs = r*) oraz jego momentow
bezwtadnosci (lyy = const(i) = lyy),

= poczatek ukiadu pokrywa sie ze srodkiem masy samolotu (rc = 0),

= deformacje zachodzg tylko w kierunku osi z i wywotywane sa wytacznie
przez obcigzenie dziatajgce w tym Kkierunku.

W konsekwencji ostatniego z powyzszych zalozen, zalezno$¢ deformacji
konstrukcji od rozktadu obcigzeh bedzie miala postac:

(2-1)

za$ szereg aproksymujacy pole przemieszczen:

r
dz(x*,y*,z*,t) = (2.2)
7=1

gdzie:
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™) - niezalezne od czasu wspoétrzedne struktury niezde-
formowanej,
Czz(x*,y*,z*) - tensorowa funkcja podatnosci,
y*, z%) - liniowo niezalezne, dostatecznie regularne i cat-

kowalne funkcje wspo6trzednych struktury niezde-
formowanej zwane funkcjami postaci,

riz-y(t) ~ nieznane funkcje czasu,
dFz,dFp - odpowiednio skiadowe elementarnej sity czynnej i
grawitacji.

Podstawowy ukiad réwnan opisujacych symetryczny ruch samolotu od-
ksztatcalnego tworzg trzy skalarne réwnania ruchu uktadu zwigzanego z samo-
lotem:

mii = ’2\pV2Fr g(—mgsin0 - mgqw — 2E1grjzl (2.3)

A\

mw + Elt)zl = ’1‘p-\r/%/Fz qu+ P¥gs+ I:—'f‘-d‘qd)+ mgcos 6 + mqu (2.4)

lyyg~ Exlnzl = pV ' (Mz"qu+ MZ as + M2 ad) +

(2.5)
-29{E™ + "2 TZENT]ZA
C=i
oraz N = r rownan przemieszczeniowych postaci:
D'.w - Dmxq+ = -pV\Dz qu+ D2\ s+ D fq,) +
(2.6)

r
+Dmgcos0 + quDm - 2092(p mz + Te<DfAj -
c1 7=1

ktérych spetnienia zada sie w (przyporzagdkowanych poprzez funkcje podatno-
Sci) tzw. punktach kontrolnych przemieszczen n stanowigcych wezty kolokacji.

Powyzszy uklad rownan uzupetniajg klasyczne zwigzki kinematyczne
pozwalajgce na wyznaczenie kata pochylenia i trajektorii Srodka masy samo-
lotu w uktadzie bazowym zwigzanym z Ziemia:

0 =gq (2.7)
ib = ucos0 + wsin0 if, = —usin0 + wcosO (2.8)
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Catkowe wyrazenia E i D figurujace w rownaniach (2.3)-f(2.6) zdefiniowane
sg nastepujgco:

Ef = dm EE = \] <~cdm (2.9)
m m

p \] dm Ez~t:\] z * dm (2.10)
m

Dzz = j c?z dm D/O: \] dm (2.11)
m m

Dmex = \] C?zx* dm Dmwz = \] CZ2z* dm (2.12)

Globalne oddziatywania aerodynamiczne przedstawiono w réwnaniach ru-
chu w postaci iloczynéw wierszowych macierzy pochodnych aerodynamicz-
nych i kolumnowych macierzy parametréw determinujgcych wielkos¢ lokal-
nych predkosci zaburzenia przeptywu, a wynikajacych na skutek ruchu uktadu
zwigzanego qu, "sztywnych” przemieszczen organdéw sterowania g5 oraz de-
formacji konstrukcji (Scislej powierzchni szkieletowych) qd. Taki sam zapis
formalny zastosowano dla oddziatywan stycznych, lecz nalezy zaznaczy¢, iz
nie jest to podejscie wigzace, jako ze pomija sie wptyw stycznych oddziatywan
aerodynamicznych na deformacje konstrukcji. W przypadku manewru syme-
trycznego, przy zatozeniu, ze sterowanie realizowane bedzie wylgcznie przez
wychylenie steru wysokos$ci, mozna macierze te zapisa¢ w postaci:

i
SH
— au 3 4d = el (2.13)
q
gdzie au oznacza kat natarcia mierzony do osi x ukfadu zwigzanego z samo-
lotem.

Elementami macierzy D, , , D2 w réwnaniu (2.6) sa, niezalezne
od czasu, wspoétczynniki majgce sens deformacji w punkcie n wywotanych
rozktadami sit aerodynamicznych przy jednostkowych wartosciach parametréw
tworzgcych macierze (2.13).

Obcigzenia ogdlne samolotu definiuje jednoznacznie zesp&t nastepujacych
parametrow:

u, w g, u, w, g, 6 (2.14)
Vzyi 'Hyi VZy T 1?F (2.15)
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przy czym pierwsza grupa charakteryzuje ruch ukiadu zwigzanego, a druga
deformacje struktury. Wyznaczenie tych wielkosci wymaga jednoczesnego cat-
kowania réwnan ruchu (2.3)-r(2.5), réwnan przemieszczeniowych (2.6), kto-
rych liczba wynika z przyjetej liczby wyrazéw szeregu (2.2), oraz zwigz-
kow kinematycznych (2.7) i (2.8). Z uwagi na nieliniowos¢ tego ukitadu,
przewidywang, dowolng posta¢ funkcji sterowania oraz duze rozmiary zada-
nia nalezy wnioskowa¢, iz w ogélnym przypadku konieczne bedzie catkowanie
numeryczne. Moze ono by¢ prowadzone dowolng metoda, np. Rungego-Kutty,
dla potrzeb ktorej podstawowy ukiad réwnan wygodnie jest zapisa¢ w postaci
macierzowej:

R= B-1(J-pV2P"Q + PgG+ PSR+ Pdr) (2.16)

gdzie wektor rozwigzania i jego pochodne zdefiniowano jako kolumnowe ma-
cierze:

u u r xb ]
w Z
q 4 e
R= R= R = (2.17)
\Vzy \Vat \zy

przy czym pamietac nalezy, ze Rjest nieliniowg funkcja R okreslong w oparciu
0 zwiazki kinematyczne. Macierz B, w oczywisty sposéb wynikajgca z uktadu
(2.3)-r(2.6):

m 0 0 0
0 m 0 . E7
0 O Jyy
R = (2.18)
0 bp -Dp, DEn

72~y

jest, przy zatozeniach dodatkowych przyjetych na wstepie, niezalezna od czasu.
Jej rozmiar, podobnie jak pozostatych, jest zmienny (7 = 1,...,jT,n=1
n =r).

Podkresimy, ze liniowos¢ operatoréw deformacji i aerodynamicznego oraz
aproksymacja pola przemieszczen struktury szeregiem (2.2) umozliwia analize
problemu na "poziomie globalnym”, to znaczy bez koniecznosci jawnego wy-
znaczania obcigzen lokalnych i deformacji konstrukcji w kazdej chwili czasu.
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Fakt ton daje znaczne uproszczenie i skrécenie procedury obliczen. Z wyzna-
czania obcigzen lokalnych (rozktadow sit) w trakcie manewru catkowicie zrezy-
gnowat jednak nie mozna ze wzgledu na koniecznos$¢ identyfikacji krytycznej
chwili manewru (ekstremum obcigzen). Dla tego celu pozadane jest okreslenie
takich wielkosci, ktore stanowigc takze miare stanu obcigzenia, pozwalatyby
na szybkie i jednoznaczne wnioskowanie bez czasochtonnych i zmudnych analiz
w trakcie numerycznego catkowania. Dla skrzydta wolnonos$nego, jako wielko-
sci takie wskaza¢ mozna momenty zginajgce i skrecajgce liczone w wybranych
jego przekrojach.

Z racji duzej zazwyczaj ztozonosci i nieregularnosci charakterystyk fizycz-
nych samolotu, ilosciowe sprecyzowanie danych zadania wymaga ich przy-
blizenia. Jednym z mozliwych sposobéw modelowania rzeczywistych charak-
terystyk jest ich dyskretyzacja. Nadrzedne znaczenie ma przy tym (jak we
wszystkich problemach aeroelastycznos$ci) spos6b opisu charakterystyk sztyw-
nosSciowych konstrukcji. Podejsciem majgcym walory og6lnosci i dogodnym z
punktu widzenie obliczen numerycznych jest dyskretyzacja funkcji podatnosci
w formie macierzy wspétczynnikéw wptywowych wykorzystana w [8]:

Czz = [c?*] = (2-19)
gdzie

n=1,N - oznacza kontrolny punkt przemieszczenia (wezet
kolokaciji),

k=1K - jest tzw. punktem kontrolnym sity,

C'z = - wierszowa macierz  A’-elementowa, charaktery-
styczna dla danego punktu kontrolnego przemie-
szczenia.

C"L interpretuje sie jako przemieszczenie punktu n w kierunku z
wywotane sitg skupiong o wartosci jednostkowej, przytozong w punkcie K,
dziatajacg w kierunku 2.

Model masowy, w postaci zbioru punktéw masowych

M= {Am f¢ (2.20)

zlokalizowanych w punktach kontrolnych sit, o wspétrzednych opisanych ma-
cierzami:
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(tikj ~ delta Kroneckera) oraz obcigzenie aerodynamiczne wprowadzone w po-
staci uktadu sit skupionych, wynikajgcego z superpozycji tzw. uktadéw jedno-
stkowych (przy jednostkowych wartosciach parametrow tworzacych macierze
(2.13)):

?7E={AFf} =Ffqu+ Ffas+ Ffad (2.22)

mozna w zasadzie traktowaé jako pochodng przyjetego modelu sztywnoscio-
wego. Nalezy przy tym podkresli¢, ze og6lne i Sciste sprecyzowanie Kryteriéw,
wg ktérych dyskretne charakterystyki (2.20), (2.22) mogtyby by¢ traktowane
jako réwnowazne rzeczywistym napotyka na zasadnicze trudnosci, a zalezy od
przyjmowanego poziomu szczegétowosci modelu oraz charakteru konkretnego
zadania. Mozliwy sposéb podejscia omoéwiono w podanym nizej przyktadzie

obliczeniowym.
Opisujgc wartosci funkcji postaci w punktach kontrolnych sit macierzami

diagonalnymi:
< = [*SK]j] (2.23)

oraz oznaczajac przez 1 = (If) wektor K-elementowy, mozna catkowe
wyrazenia (2.9)-h(2.12) przedstawic¢ jako wynikajace z liniowych operacji alge-
braicznych:

M E% = M (2.24)
Dzz = C"2M D'zzx = CE2XFM itd. (2.25)

3. Praktyczna realizacja metody

Scharakteryzowang wyzej metode zastosowano do analizy symetrycznych
obcigzen manewrowych metalowego szybowca KR-03 pokazanego na ry-
sunku 2. Zatozono, ze odksztatcalnymi elementami konstrukcji sg skrzydia
mocowane do doskonale sztywnego kadtuba.

Opisu deformacji skrzydta dokonano przy zatozeniu, ze jego profile sg nie-
odksztatcalne. Zmiane potozenia dowolnego profilu przyjeto charakteryzowac z
pomoca przemieszczen punktow lezgcych na krawedzi natarcia (KN) i krawedzi
sptywu (KS) ptata.

Opisujac deformacje kazdej z tych linii w postaci:

d*N{y,t) = £ d«s(y,t) = £ 3.)

7=1 7=1
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m = 500 kg

lyy= 2000 kgm2

Rys. 2. Geometria szybowca i schemat dyskretyzacji skrzydta

otrzymano formute stanowigca szczeg6lny przypadek (2.2):

r
1
dz(x, vy, t) £ A\VAN(t)(x-xKS) - VAS(t)(x- xKN)\~™(y) (3.2)
7=1
z dwoma nieznanymi funkcjami czasu [~ N, r na kazdy wyraz rozwiniecia.

Zaktadajac funkcje postaci w formie funkcji potegowej speiniajacej warunki

brzegowe:
y —0.35 \7+i

= ( y > 0.35 (3.3)
0.56 - 0.35>
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ograniczono sie do Z1= 1, a wezly kolokacji D1i D2 przyjeto na krawedzi
natarcia i krawedzi sptywu w koricowym przekroju skrzydta.

Punkty kontrolne sit rozmieszczono na dwdéch liniach wzdiuz rozpietosci
ptata. W punktach tych zlokalizowano masy tworzgce model masowy skrzydta
okreslone przy zachowaniu masy i momentu statycznego odpowiednich jego
segmentow. Ich rozkiad ilustruje rysunek 3. Rzeczywiste oddziatywania ae-
rodynamiczne na pacie, wyznaczone metodg powierzchni wirowej, zastgpiono
rownowaznym uktadem sil skupionych. Jako kryterium réwnowaznosci przy-
jeto zgodno$¢ momentdw zginajgcych normalnych i momentéw skrecajgcychl
wywotywanych w przekrojach kontrolnych sil przez obcigzenie rzeczywiste
i skupione. Wyznaczajgc rozklady momentéw gnacych i skrecajacych dla
kazdego z jednostkowych rozktadéw cisnienn, a nastepnie stosujac w/w kry-
terium, otrzymano macierze jednostkowych rozkladéw aerodynamicznych sit
skupionych (2.22).

1;:: 1 Masy na prostej x- 0.05 m -p1 im fw i Sity na prostej x - 0.05 m
m [kg] i i Masy na prostej *=-0.45 m 2z kN 1 1 Sity na prostej x=-0.45 m
00 1.0 20 30 40 50 6.0 7.0vy][m] 00 1.0 20 3.0 40 50 60 7.0 y[m]

Rys. 3. Model masowy skrzydta i wspdtczynniki wptywowe dla punktu DI

Obliczeniowe charakterystyki sztywnosciowe skrzydta pokazano na ry-
sunku 3. Dla jasnosci zaznaczmy, iz wysokos$¢ stupka w danym przekroju jest
miarg przemieszczenia w punkcie DI wywotanego jednostkowg sita skupiong
przytozong w tym przekroju.

Przeprowadzono poréwnawcze obliczenia symetrycznego manewru pochy-
lajgcego szybowca sztywnego i odksztatcalnego przyjmujac jako stan poczat-
kowy ustalony lot S$lizgowy z predkosciag V = 70 m/s, na wysokosci
Il = 1000 m. Pozostate wielkosci definiujgce stan poczatkowy wyznaczono z
ukitadu réwnan (2.17) jako rozwigzanie zadania statycznego.

1 Moment gnacy normalny dziata w ptaszczyznie réwnoleglej do Oyz, za$ skrecaja-
cy, liczony wzgledem linii xe = —0.05 m, w ptaszczyZnie réwnolegltej do Oxz.
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Sterowanie zadano w postaci funkcji zmiany kgta wychylenia steru wyso-
kosci. Funkcja ta, pokazana na szkicu, odpowiada tzw. manewrowi niekon-
trowa.nemu i zostala zaczerpnieta z [12]. Czas narastania wychylenia, réwny
czasowi wycofania, wynosi t\ = 83— = 0.2 s za$ ekstremalng zmiane kata
wychylenia steru przyjeto AS™xt = -0.1 rd. Na wstepie przeprowadzono obli-
czenia manewru szybowca sztywnego (S), dobierajgc czas wytrzymania steru
tak, by osiggna¢ zadang wartos¢ maksymalng wspoétczynnika obcigzenia. Dla
zatozonego rcfmax = 4.4 czas ten wyniost - <i)5 = 0.13 s. Nastepnie
przeprowadzono obliczenia dla szybowca z odksztatcalnym skrzydiem (D), w
dwu wariantach sterowania:

(51) przy zatozeniu identycznego profilu sterowania:
AOfj(t) = AGFi(t)
(52) przy zatozeniu identycznego nzmax w manewrze:
VPnax —NSmax

W celu spelnienia drugiego z warunkéw zmieniono czas wytrzymania steru
w manewrze szybowca odksztalcalnego i wymagang zgodnos$¢ uzyskano przy
(t2- tx)D = 0.085 s.

Otrzymane w rezultacie obliczen numerycznych przebiegi wspdétczynnika
obcigzenia szybowca oraz predkosci katowej pochylania we wszystkich trzech
omdéwionych wyzej wariantach pokazano na rysunku 4. Wyniki te wskazujg
na istotny wptyw skonczonej sztywnosci skrzydta zaréwno przebieg manewru
jak i wielkos¢ obcigzen ogélnych szybowca. Przy zatozeniu identycznego pro-
filu sterowania w manewrze (wariant (S1)) otrzymujemy maksymalng wartos¢
catkowitej sity czynnej wiekszg o ok. 5% od sity uzyskanej dla szybowca sztyw-
nego. Ekstremum to wystepuje nieco pozniej, a towarzyszy mu praktycznie
taka sama jak dla szybowca sztywnego predkos¢ katowa q. Zwrdémy uwage,
ze dla t < 0.4 s predkos¢ katowa jest mniejsza dla konstrukcji odksztatcalnej.
Efekt ten wigza¢ nalezy gtéwnie z wptywem predkosci deformacji na wielkos¢
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Rys. 4. Obcigzenie ogdlne samolotu

Rys. 5. Deformacje konncéwki skrzydta
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Rys. 6. Moment zginajacy w przekrojach 1 i 10

Rys. 7. Zmiana momentu zginajacego

19 — Mechanika w lotnictwie
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sit aerodynamicznych na skrzydle. Jak bowiem wida¢ z rysunku 5 predkos¢
deformacji narasta w poczatkowej fazie manewru szybciej niz kat skrecenia ip
i co za tym idzie daje wieksze efekty ttumiace niz przyrosty sit aerodynamicz-
nych wywotane skreceniem skrzydta. Pd6zniej, zwiaszcza w okolicy ekstremum
rz, o wzroscie sit aerodynamicznych na skrzydle odksztalcalnym decyduje jego
skrecenie i zachodzi to przy niemal zerowych wartosciach predkosci deformacji
i ekstremalnych przyspieszeniach, a wiec ekstremalnych wartosciach sit maso-
wych wywotanych deformacja.

Najistotniejszy wptyw wywiera odksztatcalno$¢ skrzydta na stan obcia-
zenia tego wkasnie zespotu. Zmiany normalnego momentu zginajacego skrzydto
w trakcie manewru pokazano na rysunku 6. Dla zobrazowania jego rozkitadu
wzdtuz rozpietosci podano wartosci momentu w przekrojach kontrolnych 1
(y=035m)i 10 (y = 4.75 m) - por. rys.2.

Jak wida¢ moment gnacy na skrzydle odksztatcalnym jest wiekszy w
chwili t = 0 (efekt statycznego skrecenia), poczatkowo rosnie wolniej (wptyw
predkosci ugiecia) a potem szybciej, by osiggnaé, w przypadku (S2), wartosci
ekstremalne wieksze niz na skrzydle sztywnym o ok. 11% w przekroju (1) i ok.
30% w przekroju (10). Interesujacy rezultat obliczen ilustruje rysunek 7. Po-
kazano na nim przebieg zmiany momentu gngcego w przekroju (1) wynikajacej
na skutek odksztatcatnosci skrzydia dla wariantu (S1). Przez moment gnacy
aerodynamiczny rozumie sie te cze$¢ momentu, ktéra wywotana jest zmianami
sit aerodynamicznych w nastepstwie skrecenia skrzydta i predkosci ugiecia.
Moment wypadkowy uwzglednia tgczny efekt dynamiczny odksztatcen, a wiec
takze sity masowe powstajgce na skutek przyspieszen deformujacej sie struk-
tury. Otrzymane wyniki wskazujg na niezbyt duzy wptyw dynamicznego cha-
rakteru deformacji (rzedu 10% catkowitej zmiany momentu aerodynamicz-
nego).

4. Wnioski koncowe

Wydaje sie, ze przedstawiona metoda analizy obcigzerh samolotu stanowi
dobrg podstawe do stworzenia uzytecznego narzedzia projektowego. Ewentu-
alne wdrozenie jej aktualnej wersji do praktyki projektowej poprzedzone byé
jednak musi:

= opracowaniem oprogramowania umozliwiajgcego automatyzacje cza.so- i
pracochtonnego procesu przygotowania danych,
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= weryfikacja rezultatéw w oparciu o badania w locie rzeczywistego samo-
lotu lub modelu dynamicznie podobnego.

Nalezy sadzi¢, iz tylko eksperymentalna weryfikacja wynikéw obliczerh po-
zwoli okresli¢ niezbedna doktadnos$¢ opisu deformacji konstrukcji oraz biad
wynikajacy z zalozenia o stacjonarnosci sit aerodynamicznych. W odnie-
sieniu do tej pierwszej kwestii zauwazmy, ze zaproponowana metoda po-
zostawia otwartg kwestie wyboru funkcji postaci. W szczegdlnosci moga
nimi by¢ funkcje stanowigce aproksymacje, obliczeniowych lub eksperymen-
talnych, postaci drgan wiasnych konstrukcji. Powinno to przyczyni¢ sie do
poprawy doktadnosci przy racjonalnym ograniczeniu liczby wyrazéw szeregu
(2.2). Jej wzrost powoduje rozbudowe podstawowego uktadu réwnan i koniecz-
no$¢ zmniejszenia kroku catkowania, zas poprawa doktadnosci opisu obcigzen
moze okazac sie dyskusyjna, gdyz wziete w ten spos6b pod uwage drgania o
wysokich czestosciach (z uwagi na ich matg amplitude i silne ttumienie) maja
drugorzedne znaczenie z punktu widzenia statycznej wytrzymatosci konstruk-
cji. Jest to kwestia tym bardziej istotna, ze w zakresie wysokich czestosci
drgan wykluczone jest stosowanie metod aerodynamimiki gquasistacjonarne;j.
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Effect of Wing Elastic Deformability on the Aircraft Symmetrical

Manoeuvring Loads

Summary

The method of analysis of flight manoeuvring loads of a deformable aircraft is
presented. Sample computations illustrate how to apply the method to estimation
of the influence of wing elasticity upon glider loads in a flight manoeuvre defined
by the elevator deflection with time. The method described seems to be useful in
investigation of numerous problems of flight dynamics and loads of deformable objects.
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WYZNACZANIE PREDKOSCI KRYTYCZNEJ FLATTERU
SAMOLOTU NA PODSTAWIE BADAN MODELU
FLATTEROWEGO W TUNELU AERODYNAMICZNYM

W iestaw Krzymien
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Jerzy Maryniak
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W pracy przedstawiono metode wyznaczania krytycznej predkosci flat-
teru samolotu na drodze badan laboratoryjnych przeprowadzonych w tu-
nelu aerodynamicznym na modelach dynamicznie podobnych. Przedsta-
wiono kryteria podobienstwa jakie muszag by¢ spetnione przy badaniach
modelowych. Przykiadowo podano wyznaczenie krytycznej predkos'ci
flatteru dla modelu samolotu 1-22 " Iryda” i réwnowaznej predkos'ci sa-
molotu.

Konstruowanie i przygotowanie do produkcji samolotu lub szybowca wy-
maga analizy konstrukcji w zakresie aeroelastycznosci statycznej oraz flatteru,
a jej wyniki i wnioski powinny na biezgco weryfikowa¢ sam projekt i reali-
zowane prototypy. Obliczenia flatterowe ulegajg usciSlaniu w miare postepu
prac konstrukcyjnych, lecz zawierajg znaczny stopien niepewnosci ze wzgledu
na przyjmowany model teoretyczny.

Jedynym praktycznym sposobem weryfikacji obliczen flatterowych na eta-
pie projektu sg badania dynamicznie podobnych modeli platowca (catego lub
jego fragmentow).

Badania modeli mogg by¢ takze pomocne podczas badan flatterowych pro-
totypu - sg one bowiem tanie a przede wszystkim bezpieczne.

Dla zjawiska aero-elasto-dynamicznego, jakim jest flatter, zasadniczym
kryterium podobienstwa jest zgodnos$¢ dla obiektu i modelu bezwymiarowej
liczby Strouhala:

gdzie:
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Rys. 1 Pierwszy badany w Instytucie Lotnictwa model flatterowy catego samolotu

M-15
[ - charakterystyczny wymiar liniowy, [m],
u - predkosé katowa drgan, [rad/s],

v - predkos$é liniowa, [m/s].
Zgodnosé te zapewniajg odpowiednio dobrane skale podobienstwa:

1. Skala liniowa Ki okresla stosunek wymiarow liniowych na modelu do
odpowiednich wymiaréw na obiekcie naturalnym.

2. Skala predkosci Kv okresla stosunek predkosci optywu modelu do
predkosci lotu samolotu.

3. Skala gestosci powietrza Kpodpowiada przyjetemu stosunkowi gestosci
czynnika roboczego tunelu aerodynamicznego i gestosci powietrza na wy-
sokosci, dla ktérej ma by¢é modelowany obiekt (wg. przyjetej w lotnictwie
atmosfery standardowej).

4. Skala czestosci K/ wynika z przyjetych skal Ki i Kv na podstawie
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zachowania wielkosci liczby St, tzn.:

5. Skala masowa A'm - wynika z przyjetych wielkosci skal: skali gestosci
liwi skali liniowej A
Am —KpKi

6. Skala sztywnosci Ks - jej wielko$¢ otrzymuje sie na podstawie skali
masowej Kmi skali czestosci Aj:

Ks = KmKj

Przy przewidywaniu wilasnosci flatterowych samolotu na podstawie wyni-
koéw uzyskanych z badann modeli flatterowych istotny problem stanowi nieza-
chowanie dwu innych kryteriow podobienstwa - liczb Macha i Reynoldsa.

Liczba Macha (Ma) ma znaczenie przy odwzorowywaniu scisliwego optywu
modelu. Uwzglednienie Scisliwosci powietrza przy badaniu zjawisk aeroela-
stycznych moze nastgpic¢ jedynie podczas badan specjalnie zaprojektowanych
i wykonanych modeli flatterowych w naddzwiekowym tunelu aerodynamicz-
nym.

Liczba Reynoldsa (Re) jest istotna dla modeli zaprojektowanych na mate
predkosci przeptywu, gdyz okresla charakter i podobienistwo optywu.

Ustalony turbulentny optyw klasycznych profili  wystepuje przy
Re > 100000 co np. dla badanego w Instytucie Lotnictwa modelu flatterowe-
go 1-22 "Iryda” odpowiadato predkosci v > 9m/s (przyjetej jako minimalna
predkos¢ pomiarowa).

Konsekwencjg zachowania liczby Strouhala jest tez wieksza wzgledna
podatno$¢ modelu flatterowego, co oznacza relatywnie wieksze jego ugiecia
statyczne pod wptywem sit aerodynamicznych. W celu unikniecia nadmier-
nego obcigzenia elementdéw modelu przy duzych predkosciach przeptywu, mo-
del projektuje sie na ogot tak, by statyczne sity aerodynamiczne byty mini-
malne, czyli kat natarcia skrzydet odpowiadat cz —0. Model flatterowy nie
odwzorowuje woéwczas wptywu sit statycznych na badane zjawiska.

Wynikami badan w tunelu aerodynamicznym modelu flatterowego w
roznych wersjach sg postacie flatteru i ich predkosci krytyczne.

Predkos¢ krytyczna flatteru jest to graniczna predkos¢, powyzej ktorej
moga wystgpi¢ drgania samowzbudne (flatter), natomiast ponizej ktérej drga-
nia te sg ttumione.
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Pomiar predkosci krytycznej dla danej wersji modelu flatterowego prze-
biega w trzech etapach:

= zwiekszajgc stopniowo predkos¢ przeptywu powietrza w tunelu i obser-
wujgc zachowanie modelu doprowadza sie do wystapienia ustalonych
drgann samowzbudnych. Predkosé, przy ktérej drgania modelu nie sg
gasnagce rejestruje sie jako predkosé wejscia we flatter;

= utrzymujac statg predko$¢ mozna zarejestrowac drgania w celu okreslenia
czestosci i postaci fiatteru;

< wolno zmniejszajagc predko$¢ przeptywu powietrza obserwuje sie mo-
ment, w ktorym drgania flatterowe ustajg. Predkos¢ te okresla sie jako
predkos$¢ wyjécia z fiatteru.

Predkos¢ krytyczng mozna okresli¢ jako:
— Srednig predkos$¢ pomiedzy predkoscig wejscia i wyjscia z fiatteru;
— predko$¢ wyjscia z fiatteru.

Ttumienie konstrukcyjne lub niewielkie nieliniowosci postaci drgan
powodujg, ze predkos¢ wejscia jest nizsza niz predkos¢ wyjscia z fiatteru (zwy-
kle ok. 2-f5%) i dlatego bezpieczniejsze jest okreslenie predkosci krytycznej
jako predkosci wyjscia.

Na podstawie licznych badan stwierdzono, ze rozrzut wynikéw pomiaru
predkosci krytycznej podang metodg jest niewielki. Powtdérzenie pomiaru do-
konywano jedynie w przypadku, gdy zauwazono nieprawidtowosci w zachowa-
niu modelu lub jego konstrukcji np. poluzowanie sie elementéw modelu lub
drobne uszkodzenia wynikte na skutek drgan.

Okreslenie btedu pomiaru predkosci krytycznej modelu flatterowego zalezy
od przyjetej definicji predkosci krytycznej fiatteru i zwiazanej z nig metodyki
pomiardéw. Istotnymi elementami sg: pomiar predkosci powietrza w prze-
strzeni pomiarowej tunelu oraz ustalenie predkosci wyjscia z fiatteru. W przy-
padku nieustalonej predkosci przeptywu rzeczywisty rozkiad cisnienia dyna-
micznego w przestrzeni pomiarowej tunelu moze by¢ niejednorodny. Wpiyw
ten starano sie zminimalizowa¢ poprzez wolne zmiany predkosci przeptywu (w
zaleznosci od predkosci obrotowej wentylatora uzyskiwano zmiany predkosci o
0.5-72 m/s w czasie 10s). Na podstawie obserwacji i uproszczonych pomiarow
stwierdzono, ze wplyw ten jest niewielki.

Wiekszym biedem obarczone jest okresSlenie predkosci krytycznej, czyli
momentu wychodzenia z fiatteru. Na rys.2 przedstawiono przyktadowy za-
pis drgan steru wysokosci w funkcji czasu podczas zmniejszania predkosci
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Rys. 2. Zapis zanikania drgan fiatterowych modelu podczas zmniejszania predkos'ci
przeptywu powietrza w tunelu aerodynamicznym

przeptywu. Zapis ten powstat przy uzyciu magnetofonu pomiarowego oraz
oscylografu. Na rysunku predkos¢ krytyczng okreslono jako predkos¢, przy
ktdrej drgania zaniklty. Drgania zaczely jednak zanika¢ juz przy v = 12.4 m/s,
wiec rzeczywista predkos¢ krytyczna powinna znajdowaé sie pomiedzy tymi
predkoSciami. Proby zahamowania spadku predkosci w chwili zaobserwowa-
nia zmniejszania sie amplitudy drgan fiatterowych nie przyniosty dobrych re-
zultatéw ze wzgledu na duzg bezwiadno$¢ powietrza i ukladu napedowego
tunelu. Ponadto drobne turbulencje przeptywu zaktocaly drgania flatterowe
powodujac wieksze rozrzuty wartosci wyznaczanych predkosci.

W zwigzku z tym przyjmowano predkos$¢ krytyczng jako predkosé wyjscia
z flatteru, przy ktérej amplituda drgann zmniejszyta sie do potowy.

Dla przedstawionego przyktadu przyjeto v = 122 + 0.1 m/s, co od-
powiada, w skali samolotu predkosci 440 + 7km/h. Przedstawiony wynik
odpowiada przypadkowi samolotu 1-22 z 40% sterem wysokosci 0 wywazeniu
0% i pokrytym warstwg lodu o grubosci 0.1 mm (lub szronem o gruboSci
ok. 1mm).

Istnieje jeszcze trzecia definicja predkosci krytycznej wynikajgca z meto-
dyki badan fiatterowych samolotéw. Predkosé¢ krytyczna jest okreSlana z eks-
trapolacji przebiegu tlumienia jako predkos¢, przy ktérej ttumienie postaci
osigga wartosc zero.
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Sposob ten eliminuje btad wynikajacy z okreélenia zmieniajacej sie pred-
kosci, gdyz pomiaréw dokonuje sie dla ustalonych wartosci predkosci prze-
ptywu.

Otrzymane tg metodg wyniki charakteryzowaty sie lepszg powtarzalnoscia
lecz wymagajg znacznie wiecej czasu (ustalenie sie predkosci przeptywu, wzbu-
dzenie drgan i pomiar wspoétczynnika ttumienia na. podstawie zarejestrowanych
drgan swobodnych).

Poréwnujgc wyniki otrzymane przy pomocy wyzej wymienionych metod
stwierdzono, ze przyjeta metoda pomiaru predkosci krytycznej jako predkosci,
przy ktorej amplituda drgan zmniejsza sie do potowy przy wyjsciu z flat-
teru daje wystarczajgco dobre wyniki, obarczone btedem ponizej 2% dla
matych predkosci i tagodnych flatterow. Biad ten maleje ze wzrostem predkosci
przeptywu ze wzgledu na wzrost sit aerodynamicznych.
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Determination of the Aircraft Critical Flatter Velocity by Means of
Wind Tunnel Experiments Conducted with the Use of Flatter Models

Summary

A method for critical flatter velocity determination by means of experiments con-
ducted in a wind tunnel with the use of dynamic models has been presented in the
paper. The criteria of similarity to be satisfied have also been formulated. The critical
flatter velocity for the 1-22 IRYDA aircraft and the equivalent aircraft velocity have
been computed.
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Przedstawiono koncepcje oraz wstepne wyniki obliczen poprawek na
odziatywanie pracujacego Smigla do obliczern podtuznej statecznosci sta-
tycznej metoda panelowa. W metodzie zastosowano model opitywu
potencjalnego. ' Platy modelowano jako przestrzenne, powierzchniowe
rozktady dipoli. Wptyw S$migta byt uwzgledniany poprzez wprowadze-
nie odpowiednio uksztattowanych ptatéw zastepczych.

Do poréwnan wykorzystano metody klasyczne najczesciej stosowane na
etapie projektu wstepnego, bazujace na modelu strumieniowym Smigla
lub na uogélnieniu danych eksperymentalnych.

Prezentowane metody przewidziano jako przeznaczone do wykorzystania
w fazie projektu wstepnego.

Wykaz oznaczen

a - kat natarcia,

ah - kat natarcia usterzenia poziomego (mierzony miedzy $rednig
cieciwg aerodynamiczng i Kkierunkiem lokalnej predkosci
optywu),

aw - kat natarcia skrzydta (mierzony miedzy S$rednig cieciwg
aerodynamiczng i kierunkiem lokalnej predkosci optywu),

ApCma ~ przyrost pochodnej momentu pochylajgcego wzgledem kata
natarcia od pracujacego $migta,

£p - kat odchylenia strug wywotany pracujacym smigtem (Sredni

w strumieniu),
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wspotczynnik zmiany cisnienia dynamicznego w okolicy
ustorzenia. poziomego bez wptywu $migta,

wspodtczynnik zmiany ci$nienia dynamicznego na usterze-
niu poziomym (Sredni wzdtuz rozpietosci),

catkowity wspoétczynnik zmiany ci$nienia dynamicznego,
wspoétczynnik zmiany ci$nienia dynamicznego na skrzydle
(Sredni wzdtuz rozpietosci),

cecha objetosciowa usterzenia poziomego,

natezenie dipola,

gestosé powietrza,

potencjat zaburzen,

Srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydia,

Srednia cieciwa aerodynamiczna usterzenia poziomego,
wspotczynnik momentu pochylajgcego samolotu,

wspodtczynnik momentu pochylajacego pochodzgcego od
usterzenia poziomego,

wspotczynnik momentu pochylajacego pochodzgcego od
skrzydia,

wspotczynnik sity normalnej w ptaszczyznie Smigta,
Srednica Smigta,

gradient odchylenia strug wzgledem kata natarcia w re-
jonie tarczy Smigta,

odlegtos¢ osi ciggu od Srodka ciezkosci mierzona prosto-
padle do tej osi,

posuw $migta,

ramie usterzenia poziomego,

odlegtos¢ od ptaszczyzny Smigta do Srodka ciezkosci sa-
molotu,

liczba topat Smigta,

promien smigta,

pole powierzchni ptata (powierzchnia odniesienia),

pole powierzchni usterzenia poziomego,

pole powierzchni usterzenia poziomego omywanej przez
strumien zasmigtowy,
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sws - POle powierzchni ptata omywanej przez strumienn zasmig-
towy,

T - cigg Smigia,

Tc - wspoétczynnik ciagu $Smigta,

\Y - predkosé niezaburzona,

w - predkos¢ normalna do powierzchni nosnej,

wi - predkosé¢ indukowana przez $migto, normalna do jego tarczy.

1. Wstep

W obliczeniach statycznej statecznos$ci podtuznej istotny wptyw na wyniki
ma uwzglednienie efektéw wynikajgcych z pracy smigta. Na etapie projektu
wstepnego sg one czesto pomijane. Przyjmuje sie jedynie zwiekszenie wyma-
ganego zapasu statecznosci, tak aby pozostaé po "bezpiecznej stronie”. W
przypadku uwzglednienia tych efektdw, wykorzystuje sie metody bazujgce na
uproszczonych teoriach $migta (np. teoria strumieniowa) lub na danych do-
Swiadczalnych.

Przy wykorzystaniu metod panelowych do badania charakterystyk konfi-
guracji aerodynamicznych na etapie projektu koncepcyjnego, korzystnym jest
wprowadzenie efektéw pracujacego $Smigta do metody obliczeniowej. W prze-
ciwnym razie, konieczne jest odrebne przeprowadzenie obliczeri odpowiednich
poprawek dotyczacych $migta. Zwieksza to pracochtonnos$¢ i komplikuje obli-
czenia.

Przedstawione obliczenia miaty na celu wstepne sprawdzenie mozliwosci
uwzglednienia wspomnianych efektéw. Nalezy podkresli¢, ze nie chodzito tu o
doktadne modelowanie optywu wywotanego wirujgcym $migtem (co jest zada-
niem bardzo ztozonym). Obliczenia takiego optywu sg niezbedne przy szcze-
gotowym obliczaniu obcigzenn aerodynamicznych [7]. Tutaj, celem byto uzy-
skanie metody dajacej wyniki globalne réwnowazne wynikom uzyskiwanym
dotychczas metodami klasycznymi.

Przedstawione metody dotyczg ukitadéw klasycznych ptat-usterzenie, z
napedem ciggnacym.
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2. Metoda klasyczna

Wykorzystano metode czesto wystepujacag w literaturze dotyczacej wstep-
nego projektowania samolotow. Szczeg6towo zostata, ona omowiona w [1],
Uzyskane za, jej pomocg wyniki postuzyly jako dane poréwnawcze do oceny
wynikéw metody panelowe;.

Wptyw pracujgcego smigta roztozony jest na, trzy zasadnicze efekty:

— wystepowanie sity normalnej w plaszczyznie Smigta,
— odchylenie strug w obszarze strumienia zasmigtowego,

— zwigkszenie cisnienia dynamicznego w obszarze strumienia zasmigtowego.

= Sita normalna

Oszacowanie wpltywu tej sity oparto na uogélnieniu danych eksperymen-
talnych. Wspétczynnik sity normalnej obliczany jest ze wzoru:

Cn*= 46 "ra (2-13
gdzie gradient jest wyznaczany w zaleznosci od posuwu $Smigta, wspoétczynnika
SFF (side- force-factor) charakteryzujgcego geometrie topaty oraz wspoétczyn-
nika ciggu $migta,.

Przyrost momentu pochylajgcego wywotany sitg normalng mozna obliczy¢

z zaleznosci:
A"~ _DN\NdCANdE
pCm« ~ C { 4S ) da nPda V-2)

= Odchylenie strug w strumieniu zasmiglowym

Oszacowanie odchylenia przeprowadzane jest na podstawie zaleznosci:

dEP _ (a , Tir(ICHp°dP\,
fp=~ “=1A+B~d”~d"r (2-3)
gdzie wspotczynniki A i B' sg zalezne od wspdiczynnika ciggu smigta i

pochodza z uogdlnienia danych eksperymentalnych. Gradient dCnp0/da od-
czytywany jest jak poprzednio dla zerowego wspéiczynnika ciggu, natomiast
gradient d/3/da, dotyczgcy odchylenia strug przed ptatem w rejonie $migta,
obliczany jest jedna z metod czesto prezentowanych w literaturze (np. [3]).
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Zwiekszenie cisnienia dynamicznego w strumieniu zasmiglowym

Wartos¢ wspotczynnika zwiekszenia cisnienia dynamicznego jest wyliczana
ze wzoru:

v = Vo(l + ;TQ (2.4)

Zalezno$¢ ta wynika z zasady zachowania pedu zastosowanej w strumieniowej
teorii Smigta.

Ostateczna zalezno$¢ na wartos¢ wspdtczynnika momentu pochylajgcego
dla ukfadu klasycznego ze Smiglem ciggnacym jest nastepujaca:

Ct = CZ(aw)Wns(Tc)+ "~ C ~a h)MUTc)-XhC™ah)r,hs(Tc) +
°* (2.5)

i A8y Te@nR2pe

gdzie:

(2.6)

_Lhsh rp T
Kh — -t n ¢

Zmiana kata natarcia na czesci rozpietosci ptata i usterzenia na skutek od-
chylenia strug jest uwzgledniona w funkcjach C™(a), C”~a) i Cz(a), aich
argumenty (awi a/J sg odpowiednimi katami $rednimi.

W obliczeniach poréwnawczych, charakterystyki uktadu bez Smigta zostaty
przyjete na podstawie obliczeri panelowych, tak aby wykluczy¢ wptyw réznic w
obliczeniach tych charakterystyk otrzymanych metodg panelowg i klasyczna.
Pozwolito to zaobserwowac¢ réznice pomiedzy wynikami dotyczgcymi samych
poprawek na wptyw pracujgcego $migta.

3. Wykorzystana metoda panelowa

Do obliczeh wykorzystano metode panelowa bazujaca na rozwigzaniu row-
nania Laplace‘a:
AZ=0 (3.1)

dla potencjatu predkosci, z warunkiem brzegowym Neumanna

nv=o0 (3.2)
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(stycznos¢ przeptywu do powierzchni nosnej).
W modelu fizycznym przyjmuje sie nastepujace zatozenia:

- przeptyw jest nielepki,

- niescisliwy,

- stacjonarny,

- bez oderwan,

- potencjalny z wyjatkiem $ladu wirowego.

Ptaty modelowano jako powierzchnie szkieletowe. Dzielono je na ptaskie
panele, na ktérych umieszczano stale, ciggte rozktady dipoli. Algorytmy nu-
meryczne opracowano na podstawie [5] i [6].

Slad wirowy zostat zamodelowany jako plaska powierzchnia, potaczona z
krawedzig sptywu ptata i skierowana rownolegle do osi 0A ukiadu zwigzanego
z samolotem. Na powierzchni $ladu zastosowano ten sam rodzaj osobliwosci
co na. powierzchniach nosnych.

Rozwiagzaniem réwnania (3.1) jest réwnanie catkowe:

$(P) = ~JJ /t»VQ(J) dSQ+ $00 (3-3)
S

bedace, w reprezentacji numerycznej, uktadem liniowych réwnan algebraicz-
nych postaci:
[A] [1] = [w(V)] (3.4)

Rozwigzanie otrzymywane jest w postaci rozktadu natezen osobliwosci (di-
poli) na powierzchniach nosnych. Pozwala to, w dalszej kolejnosci, na wyzna-
czenie rozktadu cisnien, a z tego, globalnych sit dziatajgcych na uktad aerody-
namiczny.

4. Modele ukiadu ptatéw i sSmigta

Model uktadu ptatéw przedstawiony jest na rys.l. Sklada sie on z
prostokatnego ptata gtownego o wydtuzeniu = 6 z plaska powierzchnig
szkieletowg i podobnego usterzenia poziomego o wydtuzeniu = 4, potozonego
z niewielkim przewyzszeniem wzgledem ptata gtéwnego.

Modelowane Smigto przedstawia rys.2.
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Rys. 1 Uklad piatéw wykorzystany w obliczeniach

Rys. 2. Parametry geometryczne Smigla obliczeniowego

Rys. 3. Model 1- piat zastepczy

20 — Mechanika w lotnictwie
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Wptyw Smiglta uwzgledniono na trzy rdézne sposoby. Przyjeto model, w
ktérym smigto jest reprezentowane przez ptaski ptat zastepczy (rys.3), [2]. Taki
model powinien wprowadzaé¢ wpltyw sity normalnej oraz odchylenie strug w
strumieniu. W jednej z wersji obliczen, dodatkowo wprowadzono zwiekszenie
predkosci w strumieniu zasmigtowym poprzez arbitralng modyfikacje lokalnej
predkosci niezaburzonej w zadanym obszarze.

Drugim modelem byta obrecz o odpowiednio dobranej cieciwie i Srednicy
rownej rozpietosci ptata zastepczego (rys.4).

Rys. 4. Model 2 - obrecz zastepcza

Rys. 5. Model 3 - zestaw obreczy zastepczych

Ostatni model sktadat sie z kilku wspotsrodkowycli obreczy o odpowiednio
dobranej cieciwie (rys.5). Najwieksza z nich miata Srednice jak poprzednio.
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5. Wyniki obliczen

Nie dysponowano danymi eksperymentalnymi, ktére mozna by wykorzy-
sta¢ do weryfikacji metody obliczeniowej. Dane takie powinny pochodzi¢ z
badan w locie. Wiarygodno$¢ wynikéw z badan tunelowych, w przypadku
efektéw pracujacego Smigla, jest zblizona do wiarygodnosci wynikéw uzyski-
wanych uproszczonymi metodami obliczeniowymi.

-0.03
-0.05
-0.07
—0.09
- 011
E -0.13
° -0.15
-0.17

- 021

-0.23

a [deg]

Rys. 6. Wyniki obliczen dla modelu 1 - piat zastepczy
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° -0.15
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Rys. 7. Wyniki obliczen dla modelu 2 - obrecz zastepcza

W obecnej fazie prac przyjeto, ze bedzie sie dgazy¢ do uzyskania metody
modelowania efektéw smigta w kodzie panelowym, ekwiwalentnej metodom
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klasycznym. Uzasadnia to przyjecie wynikdéw z metody klasycznej jako mate-
riatlu poréwnawczego do weryfikacji wynikéw obliczen panelowych.

Na ponizszych wykresach przedstawiono poréwnanie wynikéw obliczen
metodg klasyczng oraz wynikéw uzyskanych z obliczeh panelowych.

- 0.01
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-0.05
-0.07
-0.09
- 011
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- 0.21
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Rys. 8. Wyniki obliczen dla modelu 3 - zestaw obreczy zastepczych

Jak wida¢, uzyskano dos¢ dobra zgodno$¢ wynikéw jesli chodzi o gra-
dienty momentu pochylajacego wzgledem kata natarcia. Ro6znice w gradien-
tach z obliczen metoda klasyczng i metodg panelowg nie przekraczaja 2%
dla ptaskiego ptata zastepczego, 5% dla obreczy zastepczej i 9% dla zestawu
obreczy zastepczych.

6. Podsumowanie

Stwierdzono, ze mozna w sposéb prosty i efektywny wprowadzi¢ efekty
pracujacego smigta do panelowych obliczenn uktadu aerodynamicznego. Mozna
tu dodac, ze zwiekszajgc stopien ztozonosci modelu mozna dojs¢ do modeli le-
piej odzwierciedlajgcych rzeczywisty optyw wywotany pracujgcym smigtem.
Powoduje to jednak gwattowny wzrost kosztu obliczeniowego metody. Na
etapie projektu koncepcyjnego, na ktdrym nie zalezy nam na wyznaczeniu
obcigzen powierzchni nosnych, a jedynie na globalnych charakterystykach
uktadu wydaje sie niecelowe stosowanie modeli o znacznej ztozonosci.
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Low Order Panel Method Calculations of Longitudinal Static Stability
for an Airplane with the Propeller Effect Included

Summary

The concept of introduction of correction factors for propeller influence is presen-
ted. Potential flow model is used. Wings are modeled as three dimensional surface
doublet distribution. The correction factors are introduced by additional lifting sur-
faces.

The results of the panel method calculations are compared to some results ob-
tained in typical preliminary design calculations (based on the experiment or the
propeller stream theory).

Presented methods are intended to be used at the preliminary design stage.
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WYZNACZANIE GRADIENTU SILY NOSNEJ UKLADU
SKRZYDtLO-KADLUB ZA POMOCA METOD PANELOWYCH
NISKIEGO RZEDU

Instytut Lotnictwa, Warszawa

Przedstawiono metode wyznaczania rozkiadu cisnien i wspoétczynnikéw
aerodynamicznych uktadéw skrzydto-kadtub znajdujgcych sie w optywie
niescisliwym ustalonym. Omoéwiono model fizyczny i matematyczny oraz
wyniki przeprowadzonych obliczen. Uzyskano zadowalajgca, zgodnosé
rozktadéw cisnien z wynikami eksperymentalnymi.

Spis oznaczen

a - kat natarcia,

AF - sita normalna do panelu,

Vv - natezenie dipota,

a - natezenie zrddia,

+ - potencjat zaburzenia,

b - rozpieto$é ptata,

Cl, Bl - wspétczynniki wptywu od dipoli i zrodet,
d - wspotczynnik sity nosnej w biezacym przekroju skrzydia,
Cz - wspotczynnik sity nosnej uktadu S-K,

(€4 - wspotczynnik cisnienia,

N - liczba paneli obiektu,

Nw - liczba paneli sladu,

Ti - wektor normalny do powierzchni panelu,
9 - ci$nienie dynamiczne g = 0.5pV~",

- odlegtos¢ punktu kontrolnego od osobliwosci,
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Sb - pole powierzchni bryty,
Si - pole panelu,
Sw - powierzchnia $ladu,
TE - oznaczenie krawedzi sptywu,
Vi - wektor catkowitej predkosci na panelu,
Vind - wektor predkosci indukowanej na panelu
Yoo - wektor predkosci niezaburzone;j.
1. Wstep

W analizie statecznosci i sterownosci samolotu czesto zachodzi potrzeba
oszacowania wptywu kadtuba na charakterystyki aerodynamiczne uktadu. Wy-
korzystywane dotychczas do tego celu pétempiryczne zaleznosci [8], bazujace
na mocno uproszczonym modelu fizycznym, sg stuszne jedynie dla uktadow
klasycznych ze smuktym kadtubem.

Znacznie szersze mozliwosci obliczeniowe daje natomiast wykorzystanie
metod panelowych, [2,5], opartych na teorii przeptywu potencjalnego. Pierw-
sze prace dotyczgce wykorzystania metod panelowych do obliczenia rozktadu
cis$nien na tréjwymiarowej bryle traktowanej jako obiekt nienosny prowadzone
byly w latach 1956-62 przez Hessa [2]. W latach p6zniejszych byty konsekwent-
nie rozwijane i udoskonalane m.in. przez Hessa [3], Johnsona [4] i Krausa [6].

Pomimo wielu uproszczen w poréwnaniu z modelem ptynu lepkiego, wyniki
obliczen dla wielu zagadnien, nie réznig sie znaczaco od wynikéw uzyskanych
metodami uwzgledniajacymi lepkos¢ ptynu przy niewielkim koszcie obliczenio-
wym.

2. Model fizyczny

Przyjeto nastepujacy model fizyczny uktadu:

- ptat nosny jest cienkg powierzchnig ztozong ze szkieletowych profili (z
zachowaniem pierwotnego obrysu oraz katéw zaklinowania i wzniosu),
podzielong na czworokatne, ptaskie panele z powierzchniowym, statym
rozktadem dipoli,
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= kadtub jest brylg tréjwymiarowa podzielong na czworokatne, ptaskie pa-
nele z powierzchniowym, statym rozktadem dipoli i Zrédet. Przedstawie-
nie ptata nosnego jako nieskoniczenie cienkiej powierzchni podyktowane
byto nizszym kosztem obliczeniowym niz gdyby uwzgledniono wplyw
grubosci (jak w przypadku kadtuba). Przykitadowa parkietyzacja mo-
delu fizycznego przedstawiona jest na rys.l.

Rys. 1. Parkietyzacja modelu fizycznego

Przyjeto nastepujace zatozenia odnosnie optywu:

< ptyn jest nielepki i niescisliwy,

- optyw jest bezwirowy (z wyjatkiem $ladu za ptatem) i bez oderwali,
= zaniedbane sg sity masowe,

e na krawedzi sptywu $ladu wirowego spetniony jest warunek Kutty-
Zukowskiego,

= Slad wirowy lezy w ptaszczyznie skrzydia,

= zaburzenia przeptywu spowodowane obecnoscig uktadu skrzydto-kaditub
sg male.
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3. Model matematyczny

Z przyjetych zatozen fizycznych wynika, ze istnieje potencjat zaburzenia
predkosci spetniajacy réwnanie Laplace’a:

V24=0
z warunkiem brzegowym Neumanna na powierzchni ptata:
ViTli - 0

oraz Dirichleta na powierzchni kadtuba:

1 J 4B ldB=

Sb+Sw Sy

Dodatkowo stawiane sg nastepujgce warunki brzegowe:
— na krawedzi sptywu
Ap(x,y)TE=0

— na $ladzie wirowym

d(f>(x.y)

dx

— w hieskonczonos'ci

lim >N =0

rL*oo 0

Wyznaczenie optywu wokot uktadu skrzydto-kadtub mozna sprowadzi¢ [5]
do znalezienia rozwigzania réwnania catkowego:

iS+h ! 'sG) " +MF)
Y B

ktére (przy zatozeniu = 2%00) mozna aproksymowac¢ ukiadem liniowych
réwnan algebraicznych (dla zagadnienia Dirichleta):

N N w N

ckuk +  ctfit + 12 =0
k=1 = k=1

lub (dla zagadnienia Neumanna):

N N w N

T.ctrk ¥ ctiie+ X] Bkak = —v ok
k=1 t=1 A
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gdzie Ck, Cti Bk sg aerodynamicznymi wspétczynnikami wptywu:
c-"=& S U -k )ds**

1234 1234

Po rozwigzaniu otrzymujemy rozktad natezen osobliwosci na powierzchni
obiektu co pozwala na wyznaczenie rozktadu predkosci a nastepnie cisnien oraz
sit aerodynamicznych.

Catkowita predkos¢ na panelu kadtuba wyznaczana jest jako suma wektora
predkosci niezaburzonej oraz predkosci indukowanej liczonej w Kierunku stycz-
nym do panelu jako:

oraz w kierunku normalnym do panelu:

gdzie Z to, n sg kierunkami zwigzanymi z lokalnym ukiadem wsp6trzednych.
Wspotczynnik cisnienia na panelu kadtuba obliczany jest jako:

y 2
G 18
00
a sita normalna do panelu kadtuba:
AFi = -c PigSi

Catkowita predko$¢ na panelu ptata obliczana jest jako suma wektora
predkosci niezaburzonej i predkosci stycznej:

—Vy: + Voo

3=1 3=1

Sita normalna na i-tym panelu piata wynosi:
AL{ pVi{"j

a wspotczynnik cisnienia:
AlLi



316 P.Kulicki, M .Lasek

4. Wyniki obliczen i wnioski

Wyniki obliczen przeprowadzone dla konfiguracji testowych ukiadu
skrzydto-kadtub rys.2 poréwnane z danymi eksperymentalnymi (Kdrner [6])
przedstawiajg wykresy na rys.3 i 4. Widoczna jest zadowalajgca zgodnos¢
wynikoéw obliczen numerycznych z doswiadczeniem. Wykresy na rys.5 i 6
przedstawiajg rozklad wspoétczynnika sity nosnej wzdtuz rozpietosci ptata dla
dwoch konfiguracji uktadu skrzydio-kadtub: Srednioptata i wysokiego gor-
noptata. Wyniki dla $rednioptata poréwnane sg z danymi zaczerpnietymi z [7].
Na rys.7 poréwnano zmiane wspoétczynnika sity nosnej w funkcji kata natar-
cia dla izolowanego ptata i uktadu skrzydto-kadtub dla dwoch konfiguracji jak
wyzej.

Rys. 2. Konfiguracje testowe i przyjety sposéb oznaczen

Chociaz istnieje wiele modeli i gotowych pakietéw obliczeniowych do wy-
znaczania rozktadoéw cisnien na ztozonych konfiguracjach aerodynamicznych,
ciggle aktualne jest zadanie znalezienia modelu "prostego” o niskim koszcie
obliczeniowym. Wykonane obliczenia sugerujg poprawnos$¢ przyjetego modelu
fizycznego i matematycznego. Prostota algorytmu i niewielkie wymagania co
do pamieci operacyjnej komputera, pozwalajg, na wykorzystanie ww. metody
jako skutecznego narzedzia na etapie projektowania wstepnego.

Po przeprowadzeniu petnego kompletu obliczen dla bardziej skomplikowa-
nych ksztattéow kadtuba, model obliczeniowy zostanie rozszerzony na petne
konfiguracje aerodynamiczne tj. skrzydto-kadtub-usterzenia-gondole.
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Rys. 3. Rozktady cisnien na kadtubie dla konfiguracji P, kat natarcia a = 6°; linia
ciggta - obliczenia, o - dane eksperymentalne [6]

Rys. 4. Rozktady cisnien na kadtubie dla konfiguracji S, kat natarcia a = 6°; linia
ciagta - obliczenia, o - dane eksperymentalne [6]

» eksperyment [7]
—£j_._ obliczenia

y/(0.5 b)

Rys. 5. Poréwnanie obliczeniowego rozktadu wspoétczynnika sity nosnej wzdtuz
rozpietosci ptata z danymi doswiadczalnymi [7]. Uktad Srednioptata, kat natarcia
a = 6°, wydluzenie ptata A = 6, skos ptata A — 0°, zbieznos$¢ ptata A= 1,
stosunek $rednicy kadtuba do cieciwy piata d/c — 1
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ci ptoto izolowanego
-------- ci ptoto wuktodzteS-K

0.3
0.2
0.1

0.0
-1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4- 0.6 0.8 1.0

y/(0.5b)

Rvs. 6. Rozktad wspétczynnika sity nosnej wzdtuz rozpietosci ptata dla konfiguracji
wysokiego goérnoptata. Geometria modelu jak dla rys.5, wysokos'c ptata nad
kadtubem h = 0.5d

Rys. 7. Zmiana wspoétczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia dla izolowanego
piata, uktadu wysokiego gérnoptata i Srednioplata
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Praca zostata sfinansowana przez Komitet Badan Naukowych (Nr PB
0044/S6/93/04)

Determination of a Lift Curve Slope for Wing-Body Configuration by
Means of Low Order Panel Methods

Summary

The method for determination of pressure distribution and aerodynamic coeffi-
cients of wing-body configuration is presented. Incompressible steady flow is assumed.
Physical and mathematical models and numerical results are discussed. Satisfactory
consistence of pressure distribution between numerical results and experimental data
was achieved.
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WYBRANE PROBLEMY IDENTYFIKACJI WELASNOSCI
DYNAMICZNYCH OBIEKTOW NIELINIOWYCH

Franciszek Lenort

Instytut Lotnictwa, Warszawa

Podstawowymi wielkosciami okreslanymi w czasie badan flatterowych
samolotu w locie sg czestosci drgan i wspoétczynniki ttumienia wystepu-
jacych postaci drgan. W referacie zwrécono uwage na zalez'nosc tych
wielkosci od nieliniowosci badanego obiektu. Wptyw tych nieliniowosci
zostat potwierdzony przykiadowymi wynikami obliczen numerycznych.

1. Wstep

W literaturze dotyczacej badann w locie tendencji do flatteru [1,2] spo-
tyka sie bardzo zrdznicowane jakosSciowo wyniki. Obok wykreséw, na ktérych
czestosci wilasne drgan sg praktycznie stale, niezalezne od predkos'ci lotu, spo-
tyka sie takze wykresy, na ktoérych istnieje wyrazna zaleznos¢ od predkos'ci
lotu i dodatkowo jeszcze punkty pomiarowe majg pewien rozrzut. Podobnie
wspoétczynniki ttumienia zmierzone w locie lezg na zdeterminowanych Kkrzy-
wych (rys.l) lub sg bardzo chaotycznie rozrzucone w funkcji predkos'ci lotu
(rys.2).

Na przyktadzie wynikéw sprawdzenia w locie tendencji do flatteru skrzydta
Ogara mozna stwierdzi¢ wyrazny wptyw nieliniowosci obiektu na rozrzut punk-
téw pomiarowych.

Chaos deterministyczny w rozwigzaniach rownan rozniczkowych nie-nieli-
niowych [3,4] wyraza sie w tym przypadku ”chaosem” rozrzutu wspétczynnika
tlumienia drgan. Poniewaz jest to w znacznej mierze chaos deterministyczny,
mozna zatem go czesciowo uporzgdkowaé poprzez uwzglednienie nieliniowosci
obiektu.

21 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 1. Zalezno$¢ wspoéiczynnika ttumienia g (g = 2Q drugiej asymetrycznej
postaci drgan samolotu F-102A w funkcji liczby Maclia wg [1]; — z obliczen
teoretycznych, -o - dane pomiarowe w locie na wysokosci 10000 m

FIRST FIN BENDING

MISSILES ON 15.2H7
0.3 i T .
I
3048m
1520m o C ¢
° 1 o
— o

0.8 0.9 1.0 1.1 1.2 1.3 1.4

Rys. 2. Wspoéiczynnik ttumienia g w funkcji liczby Macha dla samolotu YF-16
wg [2]

2. Wptyw nieliniowosci sit ttumiacych na wyniki analizy wiasnosci
dynamicznych

Najprostszy liniowy ukiad drgajacy o jednym stopniu swobody opisuje
réwnanie:

y + 2(u>0y + uly =0 (2.1)
gdzie:
C - wzgledny wspotczynnik tlumienia,
w0 - czestosc¢ drgan (pulsacja) tego uktadu bez ttumienia.

Rozwigzaniem réwnania (2.1) jest zaleznos$¢:

y = Aexp(—(uot) sin(u;o\/l - (2t + (2.2)
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State A i §>sg okreslone przez warunki poczgtkowe.
Badania w locie tendencji do flatteru polegaja gtéwnie na ocenie wspoétczyn-
nika ttumienia ( dla poszczegélnych sktadowych drgan i czestosci wiasnych:

uj = uOyjl - C2 (2-3)

Z reguty zaktada sie, ze obiekt badany jest liniowy.

Stad w stosunku do sit ttumigcych zaklada sie, ze sg proporcjonalne do
predkosci ruchu drgajacego .

Wiadomo jednak, ze sity aerodynamiczne, a wiec i sity ttumigce, sity oporu,
zalezg od kwadratu predkosci y2.

W uproszczeniu mozemy wiec zapisaé, ze:

y + 2Qudi/2s\gny + %y = 0 (2.4)

Otrzymalismy réwnanie nieliniowe, ktére przepiszemy w innej postaci, aby
ujawnié¢ analogie z rownaniem liniowym (2.1):

y + 2(Cjtsigny)u>0y + u%y = 0 (2.5)

Mozna przypuszczaé, ze role wspétczynnika ttumienia ( ukiladu liniowego, w
réwnaniu nieliniowym (2.5) spetnia wyrazenie w nawiasach:

Cn = (ys'igny (2.6)

Zmiana, predkosci ruchu vy, ktora zalezy od amplitudy drgan A, wplywa
na wielko$¢ ttumienia On w ukiadzie nieliniowym. A wiec drgania ukfadu nie-
liniowego (2.4) beda miaty rézne wspédtczynniki ttumienia w zaleznosci od am-
plitudy drgan. Na przyktadzie wynikéw oceny wspétczynnika ttumienia syme-
trycznego zginania skrzydet motoszybowca SZD-45 Ogar w locie, przy réznych
wielkosciach wymuszen impulsowych (rys.3), mozna potwierdzi¢ powyzsze
przypuszczenia co do zmiennosci wspoétczynnika ttumienia.

Przyjmujac funkcje regresji w postaci:

Cn = a0+ al”~ + a27~2+ a3A (2-7)
gdzie:
V - predkosé lotu,
A - amplituda drgan skrzydia,

mozna metodami statystycznymi stwierdzi¢ istotno$¢ powyzszej funkcji i
wspoétczynnika a™
Wspotczynnik korelacji:
R, ; = 0.75
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Uzaleznienie wspoétczynnika ttumienia £n °d predkosci lotu i od ampli-
tudy drgan obejmuje 75% zmiennosci ogdllnej tej wielkosci. A wiec roz-
rzut punktédw na rys.3 w znacznej mierze wynika z nieliniowosci danego
obiektu. Aby przykladowo wykaza¢ zalezno$¢ wspotczynnika ttumienia swobo-
dnie zanikajgcych drgan od amplitudy poczgtkowej A drgan rozwigzano nu-
merycznie rownanie nieliniowe (2.4) dla réznych wartosci amplitudy (rys.4).
Na rysunku 4b wida¢ wyraznie szybki spadek amplitudy (kilkukrotny po jed-
nym okresie) na poczatku przebiegu sygnatu - przy duzej amplitudzie duze
ttlumienie - nastepnie juz znacznie wolniejszy spadek amplitudy w dalszej
czesci przebiegu sygnatu - przy matej amplitudzie mate ttumienie drgan.

Rys. 4. Wptyw amplitudy wymuszenia A na wielko$¢ ttumienia uktadu nieliniowego
(2.4) przy zatozonych wartosciach: u géry - A =0.01 m,/ = 10 Hz; u dohu -
A=03m,/ =10Hz



W ybrane problemy identyfikacji. 325

3. Wptyw nieliniowoéci sit sprezystych na wiasnosci dynamiczne
obiektu

Aby wykazaé¢ zmienno$¢ czestosci drgan wiasnych ukfadu (2.1) w przy-
padku nieliniowosci sit sprezystych zatozymy dla uproszczenia, ze sity ttumigce
sg mate i mozemy je pomingé, natomiast przyjmiemy, ze sity sprezyste zalezg
od trzeciej potegi przemieszczenia vy.

Otrzymamy réwnanie nieliniowe o postaci:

y+y3=0 (3.1)

Podobnie jak poprzednio, dla wskazania pewnego podobieristwa do réwna-
nia liniowego:
V+ =0 (3.2)

mozemy przepisa¢ réwnanie (3.1) do postaci:
y+y2y= 0 (3.3)

Mozna przypuszczaé, ze czynnik y2 w réwnaniu (3.3) okresla w pewnym
sensie czestos¢ wiasng ukiadu nieliniowego, podobnie jak czynnik w0 jest
kwadratem czestosci wiasnej uktadu liniowego.

W literaturze [5], postugujac sie metodami energetycznymi, obliczono
czestos¢ drgan wilasnych uktadu (3.1) i otrzymano zaleznos¢:

= m (3'4)

Dla przyktadu rozwigzano numerycznie réwnanie nieliniowe (3.1) dla
réznych wartosci amplitudy A i otrzymano wyniki przytoczone na rys.5.

Wyniki numerycznego rozwiazania réwnania nieliniowego (3.1) sg zgodne
z analitycznymi wynikami oceny czestosci wiasnej podanymi w literaturze.

Czestos¢ drgan nieliniowego uktadu zalezy od amplitudy drgan (3.4). Jezeli
badany obiekt jest nieliniowy, to w zaleznosci od wielko$ci wymuszenia impul-
sowego, otrzymamy rozne wielko$ci czestosci drgan wiasnych. Drgania ukiadu
(3.1) sg okresowe, ksztatt krzywych na rys.5 jest podobny do sinusoidalnego
ale nie jest z nim identyczny.

4. Zakonczenie

Wykonane proste analizy wskazuja, ze jezeli badamy wiasnosci obiektu
nieliniowego, to otrzymujemy bardzo zrdznicowane wyniki pomiaru wielkosci
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Rys. 5. Zalezno$¢ czestosci drgan wdasnych uktadu nieliniowego (3.1) od amplitudy
A; u gory - dla zatozonego A = 10 wynikowa czestos¢ / = 1.35 Hz; u dotu - dla
zatozonego A = 20 wynikowa czestos¢ / = 2.7 Hz

ttlumienia i czestosci wilasnych ukladu swobodnego w zaleznosci od wielkosci
wymuszenia impulsowego. Chaos deterministyczny w mechanice nieliniowej
wyraza sie chaosem wartosci ttumienia i czestosci wiasnych badanego obiektu.
Na ogolny rozrzut wartosci pomiarowych sktadajg sie btedy pomiarowe i btedy
metody przetwarzania, btedy spowodowane dziataniem zaklocen przypadko-
wych i chaos deterministyczny zalezny od nieliniowosci uktadu badanego.

Aby poprawnie oceni¢ wiasnosci obiektu nieliniowego, nalezy przeprowa-
dzi¢ analizy jego wiasnosci dla réznych wielkosci wymuszen, spotykanych w
normalnej eksploataciji.

W odniesieniu do badania wtasnosci flatterowych samolotu, zakres wymu-
szanych amplitud drgan wyznaczaja wzbudzenia m.in. od turbulencji powie-
trza oraz wzbudzenia balTtingowe.
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Determination of Dynamie Properties of Non-Linear Objects

Summary

Evaluation of subcritical damping and frequency.for each mode shapes is a subject
of the flight flatter testing. Dynamic characteristics are functions of non-linearity of
aircraft. The influence of non-linearity on damping and frequency is described and
numerical calculation results are presented.
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W referacie oméwiono budowe, parametry oceny doktadnosci oraz przed-
stawiono przyktady instalacji odbiornikéw cisnien powietrznych. Przed-
stawiono metodyki badan instalacji OCP na ziemi, opisano wyznacza-
nie poprawek aerodynamicznych w locie oraz przedstawiono wyniki tych
badan dla prototypu samolotu IRYDA. Oméwiono réwniez dodatkowa
badania w locie wynikajace z wprowadzenia na samolot centrali danych
aerodynamicznych.

1. Wstep

Instalacja odbiornikéw cisnien powietrznych, zwana w skrécie instalacja
OCP, jest jedng z instalacji samolotu i jest przeznaczona do zasilania ci-
$nieniem statycznym i catkowitym puszek membranowych przyrzadéw pi-
lotazowych, nadajnikéw predkosci i wysokosci oraz innych urzgdzeri samolotu,
ktére wymagaja takiego cisnienia.

Zasadniczym elementem instalacji jest odbiornik cisnien powietrznych
(rurka Pitote’a), skad cisnienia przekazywane sa przewodami sztywnymi i
gietkimi przewodami gumowymi do poszczegdlnych urzadzen. Zasadniczy
odbiornik powinien by¢ umieszczony w miejscu, gdzie optywajgce strugi po-
wietrza sg jak najmniej zaburzone. Zwykle sg to: wysiegnik w czesci nosowej,
konce skrzydet, czy statecznik. W celu zapewnienia wiekszej niezawodnosci
projektuje sie instalacje zdwojong, z dwoma rurkami Pitote’a umieszczonymi
symetrycznie z dwu stron samolotu, lub stosuje sie drugi awaryjny odbior-
nik cisnien powietrznych umieszczony zwykle na kadtubie samolotu. Pilot ma
mozliwo$¢, po stwierdzeniu awarii w instalacji zasadniczej, przetaczenia na
instalacje awaryjng. Woda, powstajgca ze skondensowania pary wodnej z po-
wietrza zbiera sie w specjalnych zbiornikach - odstojnikach wilgoci, ktére sg
okresowo oproézniane.
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Gtownym parametrem oceny dokladnosci instalacji jest op6znienie prze-
kazywania zmiany cisnienia od odbiornika cisnien do przyrzadéw wyrazone
wzorem

X=m = 4tVcIrYL)
psnD4V
gdzie:
H - lepko$¢ dynamiczna powietrza [Ns/m2],
L - diugos¢ przewodoéw pneumatycznych [m],
Vc - pojemnos¢ komory przyrzgdu [m3],
Vt - pojemnos$é przewoddéw pneumatycznych [m3],
ps - cisnienie statyczne osrodka [N/m3],
D - Srednica przewodu [m].

Przy projektowaniu instalacji OCP dla nowego samolotu nalezy do-
kona¢ optymalizacji dobierajgc przekroje przewodoéw, diugos¢ przewodow
(zmieniajgc przebieg instalacji w samolocie), oraz podigczenia réznych grup
przyrzadéw do oddzielnych linii instalacji OCP, tak aby wspdtczynnik opo-
Zznienia byt jak najmniejszy.

Na rys.l pokazano przyktadowo instalacje OCP samolotu M-15, na rys.2 z
samolotu IRYDA. Oznaczenia na rysunkach:

Odb - odbiornik cisnien powietrznych (rurka Pitote’a),
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Ods - odstojnik wilgoci,

Syg ~ sygnalizatory (nadajniki) predkosci lub wysokosci,
Z - zawory przetaczajace,

Klim - urzadzenia i wskazniki klimatyzacji kabiny,

Fot - fotel pilota.

2. Rodzaje badan i obstug samolotu

Parametry instalacji OCP sprawdzane sg podczas badan i obstug samo-
lotu. Badania prototypow samolotu to badania wstepne (zaktadowe), kwali-
fikacyjne (panstwowe) i niepelne, a samolotéw wytwarzanych seryjnie to ba-
dania niepetne i petlne. Sprawdzanie szczelnosci instalacji OCP odbywa sie
w kazdym z etapdw badan, sprawdzenie wspo6tczynnika opdznienia tylko przy
badaniu prototypdéw podczas badan wstepnych i potwierdzane przy badaniach
kwalifikacyjnych.

Obstugi eksploatacyjne samolotu IRYDA to obstugi biezgce (wstepne,
przedtotowe, startowe, polotowe i przeglad okresowy), obstugi okresowe (co
100 i 200 godzin lotu) oraz obstugi wykonywane podczas przechowywania sa-
molotu. Szczelno$¢ instalacji sprawdzana jest podczas obstug przedlotowych,
przy przegladzie okresowym, przy obstugach okresowych oraz podczas prze-
chowywania samolotu.
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3. Badanie instalacji na ziemi

Dopuszczalna wartos¢ wspétczynnika opéznienia okreslona jest w normie
branzowej 907AT "Systemy statycznego i petnego cisnienia zasilania przepo-
nowo - aneroidowych przyrzadéw. Wymagania techniczne.” Wspdtczynnik
opéznienia sprawdza sie kolejno we wszystkich liniach instalacji cisnienia sta-
tycznego (wytwarzajac podcisnienie) i catkowitego (wytwarzajgc nadcisnienie)
rejestrujac wyréwnywanie cisnienia do wartosci cisSnienia zewnetrznego w funk-
cji czasu. Przykladowy wykres podano na rys.3. Wspotczynnik opéznienia
oblicza sie ze wzoru:

Jn Pl-Pzewn
P2 Pzewn

Na samolocie IRYDA zatozony wspotczynnik, nie wiekszy niz 1s, zostat
potwierdzony badaniami.

Rys. 3. Wykres zapisu przy wyznaczaniu wspoétczynnika op6znienia

Szczelnos¢ instalacji OCP okreslona jest w normie branzowej BN-73/9362-
13 "Dopuszczalne nieszczelnosci lotniczych uktaddéw cisnienia statycznego i
catkowitego oraz przytaczonych do nich przyrzadéw”. Sprawdzenie polega
na wytwarzaniu w kolejnych liniach instalacji podcisnienia odpowiadajgcego
wartosci 700 km/h i obserwacji wskazan predkosciomierza w ciggu 1 minuty.
Dla samolotu IRYDA zatozone i potwierdzone badaniami wartosci wynosza
lkm/h dla 51, 53 i C, oraz 3km/hdla S2
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4. Badania w locie

W locie wyznacza sie poprawki aerodynamiczne, ktére sg zalezne od
katéw natarcia, $lizgu i liczby Macha oraz miejsca zamontowania zasadniczego
odbiornika na samolocie. Metody wzorcowania instalacji OCP tzn. wyznacza-
nia zaleznosci poprawek aerodynamicznych (Spa - dla komory statycznej,
8pac - dla komory catkowitej) od liczby Macha lub, dla matych predkosci lotu,
od predkosci przyrzadowej poprawionej Vpp dzielg sie na:

= wzorcowanie wedtug predkosci (poréwnanie rzeczywistej predkosci lotu

samolotu wzgledem powietrza z predko$cig mierzong na. samolocie wzor-
cowym);

=« wzorcowanie metodg barometryczng (bezposrednie okreslanie poprawki
aerodynamicznej przez doktadng rejestracje predkosci Vpp i jej Kkie-
runku @ oraz wysokosci Hpp samolotu przy pomocy stacji radiolo-
kacyjnej, kinoteodolitéw lub namiernikéw fazowych jak tez temperatury
otaczajgcego powietrza T//, predkosci wiatru U i jego Kierunku ipu
przy pomocy balonu-sondy czy wzorcowego samolotu);

= wzorcowanie na bazie pomiarowej (pomiar czasu przelotu z réznymi
predkosciami w locie poziomym na wysokoSci 50 4- 150 m wg bazy wy-
znaczonej przez znaki orientacyjne na ziemi).

W tabeli 1 przedstawiono $rednie btedy kwadratowe wyznaczania poprawek
aerodynamicznych réznymi metodami.

Tabela 1. Sredni btagd kwadratowy dla réznych metod wzorcowania

Predkos¢ Metoda wzorcowania
przyrzadowa. wg predk. barometryczna na b.pomiar.
o(¢K e) S(SPa) 6(8Va) 6(6Vaz)
[km/h] [km/h] [hPa] [mm 1ig] km/h]
100 14 0.62 0.47 7.0 1.7
<200 17 0.62 0.47 3.0 1.9
300 21 0.62 0.47 2.1 2.2
400 2.6 0.62 0.47 16 3.2
600 3.6 0.62 0.47 1.0 6.2
800 4.5 0.62 0.47 0.67 10.6
1000 5.7 0.62 0.47 0.47 17.0
1200 6.8 0.62 0.47 0.33 -
1400 7.8 0.62 0.47 0.27 -

1600 9.0 0.62 0.47 0.24 -
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Rys. 4. Poprawki aerodynamiczne predkosci 6Va = f(Vpp)
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Z tabeli wynika, ze przy duzych predkosciach lotu doktadno$é wzorcowania
OCP metodg barometryczng jest wieksza niz metodg wg predkosci, za$ przy
matych predkosciach doktadnosci wzorcowania na bazie pomiarowej i wedtug
predkosci sg w przyblizeniu réwne.

Na rys.4 przedstawiono wyniki badan poprawek aerodynamicznych samo-
lotu IRYDA przeprowadzonych w 1991r. w WSK Mielec metodg wzorcowania
wedtug predkosci (podczas lotu w szyku z samolotem wzorcem) oraz metoda
wzorcowania na bazie pomiarowej (lot na wysokosci okoto 70 m z wykorzysta-
niem radiowysokosciomierza wzdtuz bazy - pasa startowego).

5. Centrala danych aerodynamicznych

Zastgpienie analogowych przetwornikéw cisnienia, zastosowanych we wcze-
$niej przedstawionych instalacjach OCP, przez jedng cyfrowg centrale danych
aerodynamicznych zwieksza doktadnos¢ sygnatéw cisnieniowych. Jednocze$nie
zmniejsza sie ciezar wyposazenia, czas obstugi samolotu, upraszcza instalacja
OCP oraz zmniejsza sie wptyw wspoéiczynnika opéznienia (gdyz centrala za-

budowana jest zwykle w poblizu zaworéw awaryjnego przelgczania).

Tabela 2. Sygnaly wyjsciowe z centrali wg normy ARINC 706-3 "We-
rsja 5. Poddzwiekowe systemy danych aerodynamicznych.”, 5 maja 1982r.

Maks. Maks.

Nr Nr Zakres Zakres odst. odst.

Parametr etyk. etyk. (wg normy) (w jedn. SI) sygn. sygn.

(bnr) (bed) ins ms

(bnr) (bed)
Wysokosc 203 -1000-h +50000 ft -0.3+ 25.2kin 62.5
WBS #1 201 -1000+ + 50000ft —0.3 + 15.2km 62.5
WBS #2 220 -1000 + + 50000ft -0.3 + 15.2km 62.5
Predk.pion. 212 0 ~ £20000ft/niin 0+ +*100m/s 62.5
Predk.przyrzad. 206 30 + 450knots 55.6+ 834km/h 125
Predk.maks.dop. 207 150 + 450knots 278.0 + 834km/h 125
L.Macha 205 0.10” l.OMach 0.1+ 1.0M 125
Predk.rzeczyw. 210 230 100 + 599knots 185.3+ 1110.1km/h 125

Temp.pow.calk. 213 233 —99°C + #60°C —99°C +60°C 500 500

Temp.pow.stat. 211 231 -60°C + +99°C —60°C + +£99°C 500 500
Cisn.spietrz. 215 0t 372.5mb 0 + 372.5hPa 125
Cisn.calk. 242 1355 1354.5mb 135.5-r 1354.5hPa 125

PB [mb],#I 234 745 1050mb 745  1050hPa 125

PB [inllg],#2 235 22.0 + 31.0inllg 74.4 + 104.9hPa 125

PB [mb]#2 236 745 + 1050mb 745 + 1050hPa 125

PB [inHg] 237 2200 + 3100inlIg 74.4 + 101.9hPa 125
Lokal.kat natar. 221 —60°C + +60°C —60°C + +60°C 62.5

RKN 241 —60°C -r +60°C —60°C + +60°C

WBS - wysokosc barometryczna skorygowana,
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PB - poprawka barometryczna,
RKN - rzeczywisty kat natarcia,
(bnr) - kod dwdéjkowy,

(bed) - kod dziesietny.

W tabeli 2 przedstawiono spis sygnatéw wyjsciowych z centrali wg normy
ARINC 706-3 "Wersja 5. Poddzwiekowe systemy danych aerodynamicznych.”,
5 maja 1982r. W w/w normie, w dodatku 3 okreslone sg punkty charaktery-
styczne zaleznosci poprawek aerodynamicznych w funkcji liczby Macha oraz
kata natarcia w funkcji liczby Macha. Przy wprowadzeniu centrali danych na
samolot IRYDA nalezy dotychczas wyznaczone poprawki przeliczyé w funkcji
liczby Macha oraz, w celu zwiekszenia doktadnosci sygnatu z centrali, wykonaé
badania uzupetniajgce kata natarcia w funkcji liczby Macha.

Na rys.5 przedstawiono schemat centrali danych aerodynamicznych.

Rys. 5. Schemat centrali danych aerodynamicznych

6. Podsumowanie

Badanie szczelnosci instalacji jest badaniem rutynowym wykonywanym
przy budowie i eksploatacji samolotu, niezbednym do prawidtowej pracy in-
stalacji.
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Badanie wspoétczynnika op6zZznienia instalacji OCP stuzy do sprawdzenia
prawidtowosci wykonanej konstrukcji oraz optymalizacji doktadnosci wskazan
przyrzadow i ciezaru instalacji podczas budowy prototypu samolotu.

Badanie poprawek aerodynamicznych, przy zastosowaniu na samolocie tra-
dycyjnych wskaz'nikow mechanicznych, stuzy do opracowania karty poprawek
wskazan wysokosciomierza. i predkosciomierza dla pilota, lub, przy zastosowa-
niu nowoczesnych systemoéw awionicznych, do ustalenia danych wejsciowych
do centrali danych aerodynamicznych. Sygnaty cyfrowe z central skorygowane
poprawkami aerodynamicznymi stuzg do sterowania systemami awionicznymi
oraz do indykacji parametréw cisnieniowych na wskaz'nikach pilota.
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The System of Air Pressure Receivers, Experiments

Summary

In the article the structure, accuracy parameters and examples of air pressure
receivers system have been described. The research methods on the ground have been
presented. The aerodynamic corrections determining the in-flight tests are given with
the results for the prototype aircraft IRYDA. Also the additional flight tests, when
the computer processing air data has been introduced into on-board equipment are
presented.

22 — Mechanika w lotnictwie
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WPLYW WIATRU NA OPTYMALNA TRAJEKTORIE
PRZELOTU

Janusz Lesniak

Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa

Politechnika Rzeszowska

W pracy przedstawiono wpityw podmuchu poziomego na optymalng
trajektorie przelotu samolotu transportowego. Przyjeto zmienny z
wysokos$cig i odlegtoscig lotu profil podmuchu. Do rozwigzania problemu
wykorzystano zasade optymalnosci Bellmana, a jako wskaz'nik jakosci
przyjeto bezposrednie koszty operacyjne. Przyktadowe obliczenia wyko-
nano dla samolotu klasy A320 w przypadku wiatru czotowego i wiatru z
tylu dla tych samych warunkéw brzegowych.

1. Wstep

Wplyw wiatru na optymalng trajektorie przelotu byt przedmiotem prac
miedzy innymi Barmana i Erzbergera [1] oraz Chakravarty’'ego [2]. Autorzy
obu prac wykorzystali energetyczny model samolotu, ktéry mozna opisa¢ row-
naniami:

dE _VrP -PT
dt Q

ﬂ
= F <L 1>

zie:
o eE - catkowita energia przypadajgca na jednostke ciezaru,
V - predkos¢ lotu,
Ps - ciag zespotu napedowego,
Px - opdr aerodynamiczny,

Q - ciezar samolotu,
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X - odlegtos¢ pozioma,
h - wysokos¢ lotu.

Barman i Erzberger arbitralnie zatozyli podziat optymalnej trajektorii na
trzy fazy: wznoszenie, przelot i schodzenie, ponadto pomineli zmiane masy
samolotu na skutek zuzycia paliwa. Profil wiatru przyjeli zalezny tylko od
wysokosci, a rozwigzanie problemu optymalizacji dynamicznej sprowadzili do
zagadnienia optymalizacji statycznej.

Chakravarty, uwzgledniajac zmiange masy samolotu, rozpatrywat jedynie
koncowy odcinek przelotu przy analogicznym profilu wiatru jak poprzednicy.
Do wyznaczenia optymalnej trajektorii wykorzystat zasade maksimum Po-
ntriagina.

W niniejszej pracy rozbudowano energetyczny model samolotu (1.1) o réw-
nanie wigzace zmiane wysokosci z kgtem toru lotu i wprowadzono profil wiatru
zmienny z wysokosciag lotu i odlegtoscia, a do rozwigzania problemu wykorzy-
stano zasade optymalnosci Bellmana. Zastosowanie wspomnianej zasady do
wyznaczania optymalnej trajektorii samolotu przedstawiono w [3].

Poszukuje sie trajektorii samolotu minimalizujgcej bezposrednie koszty
operacyjne przedstawione funkcjonatem:

(1.2)
v

spetniajgcej rownania ruchu samolotu, ograniczenia na zmienne sterujace i
narzucone warunki brzegowe przy nieznanym czasie konhca przelotu.
W réwnaniu (1.2) oznaczono:

tp - czas poczatku przelotu,

tk - czas konca przelotu,

¢cs - koszt sekundy lotu,

cp - cena kilograma paliwa,

bj - jednostkowe zuzycie paliwa.

Charakterystyki aerodynamiczne i zespotu napedowego mogg by¢ zadane

w dowolny sposéb (np. w postaci tabelarycznej).

2. Roéwnania ruchu

Réwnania ruchu samolotu wyprowadzono korzystajgc z nastepujgcych
zatozen:
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1. ukitad inercjalny jest zwigzany z Ziemia,

2. samolot traktuje sie jako punkt materialny (zachowana réwnowaga
podtuzna),

3. kat toru lotu jest maty,
4. zachowana jest rownowaga sit na kierunku prostopadtym do toru lotu,

5. ruch samolotu odbywa sie w ptaszczyznie pionowej w jednorodnym polu
grawitacyjnym,

6. kierunek ciggu jest rownolegty do kierunku predkosci,

7. predkos$¢ wiatru jest mata w poréwnaniu z predkoscia lotu.

Rys. 1 Sity dziatajgce na samolot

Réwnanie ruchu na kierunku predkosci ma postac (rys.l):

dv
m— = Ps- Px(Vp,...)- Q) (2.1)
a zwiazki kinematyczne:
dx - V ~ =V1 (2.2)
dt dt

Réwnanie zmiany masy jest postaci:

dm
dt

Ponadto spetnione sg, z uwzglednieniem zatozen 3, 4 i 7, nastepujace
zaleznoSci:

(2.3)

Pz(Vp,...) = Q W=V -w (2.4)
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W rdéwnaniach (2.1) (2.4) oznaczono:

m - masa samolotu,

V - predkosé samolotu w inercjalnym uktadzie odniesienia,
Kk - predkos¢ samolotu wzgledem powietrza,

7 - kat toru lotu,

pz - sita nosna,,

w - predkosé wiatru.

Zmiennymi sterujgcymi w tak przyjetym modelu samolotu sa:
= ciag zespotu napedowego P,min(h,Vp) < Ps < PSS (h, Vp),
= kat toru lotu 7min < 7 < 7max.

Skutki pojawienia sie podmuchu sg dwojakiego rodzaju:

« zmiana predkosci samolotu wzgledem powietrza,

« zmiana kierunku dziatania sit aerodynamicznych.

Biorgc pod uwage zatozenia 3 i 7 odchylenie wektoréw sit aerodynamicz-
nych o kat £ (rys.l) od pierwotnego kierunku mozna pomina¢.

3. Wyniki obliczen

1000 1050 1100 1130 1200 12 14 16 18 20

odlegto$¢ [km] predko$¢ wiatru wh [m/s]

Rys. 2. Profil wiatru

Obliczenia przeprowadzono dla samolotu klasy A320. Warunki brzegowe
zostaly okreslone na podstawie fragmentu (200 km) optymalnej trajektorii
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przelotu dtugodystansowego w bezwietrznej atmosferze:

) ~ (o) — UK

V(tv) = Vp V{tk) = vk

h{tp) — hp h{tk') — "~k
m(tk) = mk

Masa koricowa samolotu wynosi 63198 kg i jest stata dla wszystkich roz-
patrywanych przypadkow.
Do obliczehh przyjeto profil podmuchu opisany funkcja (rys.2):

w = wx(x)wh{h) (3.1)

1000 1090 1100 1130 1200

odlegtos$¢ [km]

Ilys. 3. Wysokos¢ lotu

Rysunki 3 ™ 6 przedstawiaja przebieg wybranych zmiennych stanu i
sterowania dla trajektorii optymalnych w funkcji odlegtosci poziomej dla
nastepujacych przypadkéw obliczeniowych:

e wiatr z tylu,
« brak wiatru,
= wiatr czotowy,

dla tych samych warunkoéw brzegowych.

Rysunek 4 ilustruje zaleznos$¢ predkosci samolotu wzgledem inercjalnego
uktadu odniesienia. Predko$¢ samolotu wzgledem powietrza reprezentuje
liczba Macha, ktorej przebieg przedstawiono na rysunku 5.
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Na rysunku 6 przedstawiono przebieg wspoétczynnika wykorzystania ciggu
zdefiniowanego jako:

Ps = p Ari7T (3.2)

4. Wnioski

Analiza wynikéw obliczerh prowadzi do nastepujgacych wnioskéw:

< maksymalna wartos$¢ kata toru lotu wynosi 6.4° co zadowalajgco odpo-
wiada zatozeniu 3,

- istotne zmiany kata toru lotu wystepuja na krétkich odcinkach, przy
umiarkowanych wartosciach wspétczynnika obcigzenia (od 0.7 do 1.2),
co miesci sie w ramach zatozenia 4,

= wspoétczynnik sity nosnej zmienia sie w granicach od 0.45 do 0.65, a liczba
Macha od 0.65 do 0.73 co w efekcie daje zmiane kata natarcia rzedu 3°
i nie zmusza do rewizji zatozenia 6,

e roznica kosztéw pomiedzy trajektorig optymalng a trajektorig opty-
malng dla bezwietrznej atmosfery realizowang w obecnosci podmuchu
wynosi:

— 6.2% dla wiatru czotowego,
— 0.9% dla wiatru z tyhu,

« predkos¢ samolotu wzgledem powietrza we wszystkich trzech przypad-
kach zmienia sie nieznacznie i jest:

- 0 0.6% wieksza dla wiatru czotowego,

- 0 1.2% mniejsza dla wiatru z tyhu,
w porownaniu do predkosci lotu w spokojnej atmosferze,
« zmiana predkosci lotu wzgledem inercjalnego ukitadu odniesienia reali-

zowana jest poprzez zmiane energii potencjalnej przy niewielkiej (5%)
korekcie ciggu zespotu napedowego.
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Deriving the Optimal Cruise Including Wind Effects

Summary

This paper presents the derivation of the flight trajectory in the fixed-range pro-
blem which includes the presence of the fixed shape gust profile. The shape of the
gust changes with variations both in the distance and the altitude. The solution was
derived by applying the Bellman’s dynamic programming. As a performance index
the direct operating cost has been chosen. The paper includes a numerical example
which follows the technical data of an airplane of the family A320.
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ANALIZA LOTU PRZESTRZENNEGO STEROWANEJ
RAKIETY KLASY ZIEMIA-POWIETRZE NAPROWADZANEJ
WIAZKA NA MANEWRUJACY SAMOLOT-CEL

Jerzy Maryniak
Ziad A1-Yousef

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej

Politechnika Warszawska, Warszawa

W pracy przedstawiono model matematyczny dynamiki rakiety sterowa-
nej automatycznie, naprowadzanej wigzka na manewrujacy samolot-cel.
Dla rakiety testowej ziemia-powietrze klasy "Roland” przeprowadzono
symulacje numeryczng. Wyniki przedstawiono graficznie pokazujac prze-
bieg trajektorii lotu rakiety, trafienie celu oraz zmiany parametrow Ki-
nematycznych lotu rakiety.

1. Wstep

W pracy przedstawiono model matematyczny dynamiki rakiety sterowa-
nej automatycznie klasy ziemia-powietrze, naprowadzanej przy pomocy wiazki
prowadzgcej, na manewrujacy przestrzennie samolot-cel [1,6,8,9,10,11].

Metoda naprowadzania rakiety wigzka prowadzaca, polega na tym, ze ra-
kieta naprowadzana musi znajdowac sie na prostej tgczacej ognisko radiolo-
katora z manewrujgcym celem. Czesto ten spos6b naprowadzania nazywa sie
metoda tréjpunktowa. To jednocze$nie nakiada pewne warunki na ruch ra-
kiety podczas naprowadzania wigzka prowadzaca (rys.l).

Sterowanie automatyczne jest realizowane przez wprowadzenie praw ste-
rowania [1,4,6,8,9,10] wigzacych parametry kinematyczne rakiety realizowane
w locie, z zadanymi parametrami lotu wynikajgcymi ze $ledzenia celu wigzka
prowadzacg. RoOznica pomiedzy parametrami realizowanymi a zadanymi daje
uchyby, ktére po uwzglednieniu wspotczynnikéw wzmocnienia i statych cza-
sowych wyznaczajg katy wychylen steréw wysokosci i kierunku, zapewniajgc
wilasciwe sterowanie rakietg w kanatach pochylania i odchylania.
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Rys. 1. Naprowadzania rakiety na cel wigzka prowadzaca - zaleznosci kinematyczne

2. Model matematyczny

Przyjeto, ze rakieta stanowi sztywny obiekt o szesciu stopniach swobody,
poruszajacy sie w przestrzeni. Rakieta napedzana jest silnikiem rakietowym
na paliwo stale o ograniczonym czasie pracy i umieszczonym w o0si symetrii
pocisku. Rakieta porusza sie w warunkach bezwietrznych.

Stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela [2,3,5,7] dla uktadéw mechanicz-
nych o wiezach holonomicznych, wyprowadzono dynamiczne réwnania ruchu
sterowanej rakiety, ktore w postaci og6élnej majg postaé¢ [8,9,10]:

MV'+ KMV = Q + U6 (2.1)

gdzie:
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Rys. 2. Parametry kinematyczne i geometryczne w ukitadach odniesienia zwigzanych

z rakieta

M - macierz bezwtadnosci,
K - macierz parametrow kinematycznych,
U - macierz sit sterujacych,
Q - macierz sit zewnetrznych (rys.3):
Q = col[X,Y,Z,L,M,N]
przy czym:

— wektor przyspieszen:
V = co\[U,V,W,P,Q,R]
— wektor predkos'ci (rys.2):
V = col[U,V,W,P,Q,R]
— wektor sterowania (rys.2):
6 = col[tf//,6v]
Zwiagzki kinematyczne (rys.2):

f = col[£i,j/i,zi,~,6>,1?] = F[U,V,W,P,Q,R,$,9,&]

(2.2)

(2.3)

(2.4)

(2.5)

(2.6)
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Rys. 3. Sity i momenty sil dziatajgce na rakiete w uktadzie odniesienia zwigzanym z
rakietg

Dynamiczne roéwnania ruchu rakiety sterowanej wigzka prowadzaca, po
uproszczeniach i przystosowaniu do postaci wygodnej w symulacji numerycznej
maja postac [1]:

— réwnanie ruchéw podtuznych:

mU + WQ - VR) - SX(Q2+ R2) = -mgsin0 + T +
~2PSrVr(Cxcosfdcosa + Cysin/?cosa - Cz sina) + 2.7)
+XgQ + XrR + XsHhi + X 0fl]an + X$vSv

— réwnanie ruchéw bocznych:

m{y -f UR- WP) + SX(R+ PQ) = mgcos0 sin$ +
(2.8)

+ 2pSRVft(—Cxsinfi + Cycos/3) + YrR + Y$vb6v

— réwnanie ruchéw wznoszacych:
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m(W - UQ + VP) - SX(Q —PR) = mgcos0 cos ¢+
~APSrVr{CxcosPsina + CysinPsina -f Cz cosa) + (2.9)

+Z29gQ + Zsh6h + ZailaH

— réwnanie ruchéw przechylajacych:

IXP = -"pSnVRI(CmxcosPcosa + +CmysinPcosa - Cmzsina) +
(2.10)
+LpP 4 Lsvfv

— réwnanie ruchéw pochylajgcych:

JyQ + (Ix ~ Jz)PR ~ SX(W - UQ + VP) = -mgxccosQ cos$ +
+ 2pSrVr[xa{CxcosPsina + Cysinp sin« 4-Cz cos a) 4 (2-11)
4-A-Cmx sinP 4 CmycosP)] 4 MgQ 4 M~" W 4 MaHan 4- M Sh6h

— rownanie ruchéw odchylajacych:

JzR 4- {Jy - IX)PQ 4- Sx(y 4UR - WP) = mgxccosO sin$ 4
+ pSrVr[xa(~CxsinP + CycosP + (2.12)

-I(Cmx cosPsina 4 CmysinPsina 4 Cmzcos a)] 4 NrR 4- Nsvf>v

Zwiazki kinematyczne dla rakiety w locie otrzymano w nastepujgcej po-
staci:

--—-=Ucos 0 cos &-f V (sin Psin 0 cos *P—cos sin !?) -}

4VF(cos $ sin 0 cos W4-sin  sin

~ U cos 0 sin!? 4-V (sin Psin 0 sin  4- cos $ cos!?) 4-

4WYcos sin0 sin'$ —sin $ cos
(2.13)

(zéJL — usinQay sjingcos o a. w cos# cos 0
t
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%T: P + Qsin tg@ + Rcos $tg0

— = Qcos$ —Rsin
@ "R

$ '
e Qsin<Psec0 + Rcos$ sec6

Katy aerodynamiczne sg zdefiniowane nastepujgco:
— kat natarcia:

w
a = arctg— (2.14)
— kat Slizgu:
Y
(3= arcsin — (2.15)
R

przy czym predkos¢ liniowa rakiety mozna przedstawié:
= U2+ V2+ W2 (2.16)
— wysokos¢ lotu rakiety:
I =-z1R (2.17)
— gestos$¢ powietrza dla 0 < 11 < 11000 m:

Prawa sterowania

Uwzgledniono jedynie najbardziej znaczace czynniki w réwnaniach praw
sterowania [1,8,9,10] oraz przyjeto, ze poczgtkowe wychylenia steréw wysoko-
Sci SjfO i kierunku Sy0 sg réwne zeru. Zostaly rowniez pominiete predkosci
katowe wychylen steréw wysokosci i Kierunku gdyz zatozono natychmiastowe
wychylenia steréw, czyli nie ma op6znienia w wykonawczym uktadzie sterowa-
nia (rys.4 i rys.5):

— w kanale pochylenia:

T?6H = K§(0 - 0z) 4Hq(Q - Qz) + K(J(U - Uz) +
(2.19)

+ liw(W - Wz) + 1i?1R(ZIR - Z\Rz) + Ii'KIR{ZIR - ilfiz)

— w kanale odchylenia:

T?6V = K%(<P-<PZ)+11¥(P-Pz) + lilR(ylR-y 1Rz) +
(2.20)

+ lifaniillR —illRz) + liy (& —&z) + lift(R —Rz)
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Rys. 4. Geometryczne zaleznosci miedzy rakieta a samolotem-celem w czasie
naprowadzania wigzka prowadzacag

23 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 5. Przyjete uktady odniesienia, sktadowe zadanych predkosci liniowych i
katowych wigzki, rakiety i samolotu-celu
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Zwiazki kinematyczne naprowadzania

Réwnania potozenia wigzki $ledzacej poruszajgcy sie samolot-cel (rys.4 i
rys.5):
Vs
Qw = — sin7 sin 45w

s (2.21)

Vs sin 7sw cos rjsw
fw = ~

rs cos Ow

Réwnania kinematyczne zwigzkéw zachodzgcych miedzy rakietg a celem w
czasie naprowadzania (rys.4):

sin7RW = — \Je\ycos20 W + 0 »
R (2.22)
. @w
tgVRW
g iw cos Ow

— zblizanie sie rakiety do samolotu-celu (rys.4):
trs = VScos 7sw - VRcos “"Rw (2.23)

— potozenie rakiety na wigzce wzgledem ukiadu nieruchomego zwigzanego
z Ziemig (rys.5):

X\RZ — rRcos o\v c0S ew

ViRz = ~rRcos Q\v sinew (2.24)
Z\Rz = ~rRsin Ow
rR ~ xiRz + \WRz + ziRz (2.25)

— predkosé rakiety na wigzce mierzona w uktadzie ziemskim Q\X\yiZ\
(rys.5):
Vr = (trcos ©w cosew —2rRiw cos Ow sineiy —2rROw sin @w cose” )2+
+ (—Rcos Ow sinew —%rRSw cos Ow cosew + 2rROw sin Ow sinew)2 +

+(-rRsinOw ~ 2rRSw cos 0w )2 (2.26)

— wspotrzedne potozenia samolotu wzgledem uktadu ziemskiego w czasie
naprowadzania (rys.5):
xis —Tgcos Ow cos ew
yis = —rs cos Ow sinew (2.27)

Z\s = —ssinOw
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rS ~ xis + Vis + zls (2.28)

— predkos$¢ samolotu na wigzce mierzona w uktadzie QVAN\WZ\ (rys.5):

V2 —(rs cos Ow cosew —2rs$w cos ©w sinfw - 2rs©w sin ©w cosejy)2 +

sinew —2r$ew cos 0 cos + 2rs©w sin ©w sinew )2 +
(2.29)

+(-rs cos
+ (-f5sin©w —2rs&w cosOw)2

Parametry zadane

Zwigzki kinematyczne sterowanej rakiety wigzka prowadzgcg - parametry
zadane (przy idealnym sterowaniu):

— sktadowe zadanych predkos'ci liniowych rakiety:
Uz = (tr cos OW cos £\V —2tr©w sin ©w cosew —2trSw cos©w sinew)
*c0s ©z cos Wz + (-rpicosOw sinew + 2tr©w sin Ow sinew +

—2rRSw cos Ow cos£jy) cos Oz sin Wz +
+ (-tr SiINOwW —2trOw cos Ow) sin©z

VZ = {fRcosOw cosew - 2tr©w sin Ow cosew - 2trSw cos Ow sinew) =
*(sin$z sin0” sinWz —cos Oz sin9z) + (—rRcos Ow sinew -f
+2troOw sin Ow sinew —2rRSW cos OW cos ew) =
*(sin$z sin Oz sin Wz + cos $z cos Wz) + (2.30)

+ (-tr SINOW —2trOw cos Ow) sin z cos Oz

Wz = (rRcosOw cosew - 2tr©Ow Sin©w cosew —2trkw cos Ow sinew) «
*(sin$z sin Oz cos Wz + sin $z sin 9z) + (—trcosOw sinew +
+2trOw sin Ow sinew —2trsw cosOvy cosew) =
*(cos$z sin0Oz sinWz —sin$z cos 9z) +

+(-r,Rsin0Ow —2trOw cos Ow) cos $z cos Oz
— sktadowe zadanych predkosci katowych rakiety:

Pz = Ow sinew cos Oz cos Wz + ©w cosew sin9z cos©z + ew sSin©z

Qz —O0 w sinew(sin $z sin©z cos 9z ~ cos ©z sin Wz) + (2.31)
+0w cosew(sin $z sinOzsin9z + cos $z cos 9z) —iw sin$z cos ©z
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RZ = ©w sin£iy(cos $z sin Qz cos Wz + sin $z sin Wz) +
+0\v cos £w(cos $z sin &z sin Wz —sin $z cos Wz) —iw cos $z cos Qz
— skladowe zadanych predkosci uogdlnionych $Zi Oz-, &7 rakiety:
d.:('ﬁ/\

--a-t-—: Qw sinsw cos Oz cos Wz + Ow cos ew cos Oz sinWz + §w sinOz +

-\-[©w sin £vv(sin $z sin Oz cos Wz —cos Oz sin ¥/z) + Ow CoSEw =
*(sin <& sin Oz sin Wz + cos $z cos Wz) —Sw sin$z cos Oz] sin ztgOz +
-\-[©w sin evy(cos $z sin Oz cos Wz + sin $z sin Wz) + Ow cosew -

=(cos Izsin Oz sin Wz - sin $z cos Wz) —ew cos $z cos Oz] cos $ztg0z

dt = [Ow sin £2(sin $z sin Oz cos Wz —cos Oz sin Wz) + Ow cosew =

*(sin$z sin Oz sin Wz + cos $z cos Wz) —ew sin $z cos Oz] cos $z + (2.32)
—©w sin £w(cos $z sin Oz cos Wz + sin $z sin Wz) + ©Ow cose”™ =

m(cos $z sin ©z sin Wz —sin >z cos Wz) —iw cos $z cos ©z] sin$z

£ et Y
—j— = [©w sinew (sin $z sin ©z cos Wz —cos ©z sin Wz) + ©Ow coseiy =

*(sin$z sin Oz sin Wz + cos $z cos Wz) —iw sin$z cos Oz] sin z secOz +
\-[Ow sin £w(cos $z sin Oz cos Wz + sin $z sin Wz) + ©w cos ew =
*(cos <8 sin ©z sin Wz —sin  z cos Wz) —iw cos <8 cos ©z] cos @z sec ©z

— zadane katy potozenia rakiety w zaleznosci od parametrow ruchu wigzki:

$Z = £wsinOw

©Z = O©Ow + arcsin IR®w 4.az (2.33)
Vr

Wz — e\v + arcsin IRZY cosow
Vr

zadany kat natarcia réwnowagi:
mgcos[©Ow + arcsin i
“Z T - r ., ..,8v m- <-34)

IpSw =+ T
Przedstawione réwnania (2.7) - (2.34) stanowig model matematyczny
pozwalajacy na symulacje naprowadzania rakiety na manewrujacy przestrzen-
nie samolot-cel. Nalezy uwzgledni¢ zmiany: masy rakiety m(t), potozenia
Srodka masy xc(t), momentow: statycznego Sx(t) i bezwiadnosci JIx(t),
Jy(t), Jz{t) oraz ciggu silnika rakietowego T [1].
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3. Symulacja numeryczna

Przeprowadzono symulacje numeryczng, przyjmujac rakiete klasy RO-
LAND jako rakiete testowa. Przyjeto nastepujace warunki poczgtkowe dla
rakiety i samolotu-celu.

Strefa ataku celu z tylnej potsfery przy warunkach poczgtkowych dla
samolotu-celu:

Vs0 = 100 m/s zisO = 3000 m
Gso = 180 deg yiSo = 200 m
tfsa = 0 deg zISo = -1000 m

zatozono lot samolotu-celu z r)sw = 45 deg oraz:

dla 0<t< 3s 0S=0.0deg i W = 0.0deg
dla t> 3s Os —10.0deg i = 10.0 deg

przy okreslonych warunkach poczgatkowych dla rakiety:

tlo = 1-0m/s Po —0-0 deg/s #0 = 45 deg xir0=0m
Vg —0.0 m/s Qo = 0.0 deg/s <0 = 24 deg yiRo = 0m
Wq = 0.2 m/s RO = 0.0 deg/s #0 = 0.0 deg zZiRg = Om

W wyniku symulacji numerycznej tak postawionego zadania otrzymano
nastepujgce wspotczynniki wzmocnienia ukiadu automatycznego sterowania
rakietg w poszczegolnych kanatach: -

= 0.005 K = -0.00025 Ko - -2.5
B =15 i<u = 0.0 K\y — -0.003
==-0.0027 x5 = -0.001 K% = -0.0015
§=1-0.007 Ky = 0.15 K% = 0.00005

Przeprowadzono peing identyfikacje parametryczng samolotu celu i ra-
kiety naprowadzanej wyznaczajgc: masy, rozktady mas, sity aerodynamiczne,
ciag silnikéw oraz charakterystyki sterowania. Wyniki obliczen numerycznych
przedstawiono graficznie na rys.6 -r rys.13.

Zmiany skiadowych predkosci rakiety przedstawiono na rys.6 - widoczne
je +rozpedzanie rakiety w czasie pracy silnika startowego, a nastepnie powolny
r lek predkosci w zakresie naddzwiekowym.



A naliza lotu przestrzennego.

0,=10°. +,=0' dla t > 3s
Q,=0*. +,=0" dla t < 3s.

(m/s)

UVW

Rys. 6. Przebiegi zmian predkosci podtuznej, bocznej i pionowej w czasie

Rys. 7. Przestrzenny lot rakiety i samolotu-celu
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0.-10. +.-0* dla t > 3s
0.=0°. +.=0* dla t < 3s.

Rys. 8. Wysokosci lotu rakiety i samolotu w funkcji odlegtosci od startu

0,=10\ +.=0° dlat > 3s
0,=0*. +,=0* dla t < 3s.

Rys. 9. Przebiegi zmian odlegtosci bocznej rakiety i samolotu w funkcji odlegtosci
od punktu startu
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0,=10. +,=0' dlat > 3s
0,=0*. +,=0* dla t < 2s.

Rys. 10. Przebiegi zmian katéw: natarcia a i $lizgu /? w czasie

0.=10*. +,=0° dla t > 3s
0,=0". +,=0° dla t < 3s.

Rys. 11. Katy wychylenia sterow wysokos'ci 6h i kierunku 6y w czasie
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Trajektorie lotu rakiety sterowanej oraz tor lotu samolotu-celu i jego
doscigniecie przedstawiajg rys.7 4- rys.9. Na rys.7 przedstawiono przestrzenng
trajektorie lotu rakiety Il = /(xi,2i) - realizowana, oraz zadang trajektorie
lotu Hz = fz{xi-yi) wynikajaca z idealnego naprowadzania, jak réwniez tor
samolotu-celu 115 = fs(x\,y\) manewrujacego w przestrzeni.

Natomiast rys.8 i rys.9 przedstawiajg rzuty trajektorii lotu na ptaszczyzne
pionowa (rys.8) i ptaszczyzne poziomag (rys.9). Wyraz'nie widoczne sg uchyby
to znaczy réznice pomiedzy trajektoria realizowang przez sterowang rakiete, a
zadana trajektorig idealnego sterowania.

Sterowanie rakietg realizowane jest w kanale pochylania przez wychylenie
steru wysokosci 6h i w kanale odchylania przez wychylanie steru kierunku
6y- Wychylenia steréw wyznaczajg prawa sterowania uwzgledniajgce réznice
pomiedzy parametrami zadanymi wynikajacymi z przyjetej metody naprowa-
dzania (rys.10).

Na rys. 11l przedstawiono zmiany kagta natarcia rakiety a oraz kata Sli-
zgu [?, ktore zalezg od zmian katéw wychylern steréw (rys.10) oraz zmian
predkosci katowych rakiety: przechylania P, pochylania Q, odchylania R -
przedstawionych na rys.12.

Parametry zadane rakiety, wynikajgce z naprowadzania wigzkg prowadzaca
na manewrujgcy samolot-cel: katy pochylania Qz i odchylania ¥z -
mozliwe sg do spetnienia tylko przy idealnym sterowaniu. Wystepujgce réznice
pomiedzy parametrami zadanymi a realizowanymi w locie tj. katami pochy-
lenia O i odchylania - daja uchyb dynamiczny, wskazujac jednak na to ze
rakieta nadgza za wigzkag (rys.7 rys.9i rys.13).

4. Wnioski

Przedstawiony model matematyczny, opracowane programy symulacyjne,
symulacja numeryczna i uzyskane wyniki dowodzg ze opracowany model ma-
tematyczny moze by¢ z powodzeniem stosowany do obliczen, symulacji, po-
rownywania wilasnosci rakiet oraz przy konstrukcji nowych obiektéw.

Na rys.10 = rys.12 widoczne sg silne oscylacje zmian parametréw rakiety
w fazie rozpedzania - potwierdza to wyniki otrzymane przez innych Autoréw
rozwazajacych fazy przejsciowe lotu rakiety.

Po nabraniu przez rakiete predkosci maksymalnej, widoczne jest szybkie
ustatecznienie lotu rakiety i bardzo skuteczne, ptynne sterowanie.

Opracowana metoda moze by¢ stosowana do symulacji i analizy dynamicz-
nych wiasnosci dowolnych rakiet naprowadzanych metodg tréjpunktowg tzn.
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A naliza lotu przestrzennego.

©.=10° +,=0° dio t > 3s
Q,=0°, +,=0° dla t < 3s.

Rys. 12. Przebiegi zmian predkosci katowej P, Q, R w czasie

0,=10', +,=0° dla t > 3s
0,=0°, t,=0° dla t < 3s.

Rys. 13. Przebiegi zmian katow 0, &z, &z w czasie
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wigzki prowadzgcej. Przedstawiony model matematyczny moze by¢ zastoso-
wany do obliczeh zaréwno rakiet przeciwlotniczych klasy ziemia-powietrze, jak
i przeciwpancernych sterowanych wigzka, z zastosowaniem przyjetych uktadéw
odniesienia i wspotrzednych (rys.l 4- rys.5).

10.

11
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Analysis of the 3D Flight of a Ground-to-Air Beam Guided Missile in
Interception of the Manoeuvring Aircraft

Summary

The paper presents a mathematical model of a beam guided ground-to-air missile
in an interception of the manoeuvering target. Guidance law combines the actual
kinematical parameters of the missile with those commanded by the guiding beam.
Numerical simulation has been carried out for a ROLAND-class missile. It has been
shown that the analyzed guidance method is effective. Control surfaces deflections and
errors between the commanded and achieved parameters (shown in Fig.6 — Fig. 13)
are small and prove that thecontrol effort is equally minimal.
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STATECZNOSC DYNAMICZNA STEROWANEGO SZYBOWCA
Z ODKSZTALCALNYMI, SPREZYSTYMI SKRZYDLAMI

Jerzy Maryniak
SOUHEILA BARDAKII

ITLIMS, Politechnika Warszawska

W pracy rozpatrzono dynamike szybowca uwzgledniajgc stopnie swo-
body bryly sztywnej z odksztatconymi statycznie skrzydtami oraz nato-
zonymi drganiami sprezystymi skrzydet. Sprezysto$¢ uktadu uwzglednio-
no wprowadzajac dyskretyzacje poprzez postacie rezonansowe szybowca.
Na przykiadzie szybowca testowego SZD-42-2 " Jantar 2B” wyznaczono
parametry dynamiczne lotu oraz zbadano stateczno$¢ dynamiczng przy
rozmaitos'ci przyjetych modeli fizycznych: obiekt sztywny + odkszta-
tcony 4- drgajacy sprezyscie.

1. Wstep

Wiele wykonanych z kompozytéw szybowcéw wyczynowych o duzym wy-
dtuzeniu skrzydet, charakteryzuje sie duzg odksztatcalnoscig gietng skrzydet.
Ugiecia konca skrzydet moga dochodzi¢ nawet do 2.5 metra (rys.l) [14].

Na rys.l pokazano fotografie szybowca odksztatconego, w locie z predkoscig
250 km/h, wykonane w Szybowcowych Zakladach Doswiadczalnych, kamerg
umieszczong na samolocie lecacym obok szybowca [14].

Druga szczegolng cechg tej klasy szybowcoéw sag niskie czestosci drgan
gietnych skrzydet [1-7°4,9,11,14,15]. Pierwsza posta¢ rezonansowa [11] drganh
gietnych skrzydet szybowca SZD-42-2 "Jantar 2B” wynosi 1.78Hz. Zaréwno
duze odksztatcenia statyczne skrzydet [2,9,13,14,16,17], jak i drgania gietne
skrzydet [11] mogg miec¢ znaczgcy wpltyw na wiasnosci dynamiczne [2,6-rlO] i
parametry lotu szybowca [9,16,17], zwtaszcza przy wiekszych obcigzeniach.
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Rys. 1 Szybowiec SZD-42-2 " Jantar 2B” w locie - widoczne znaczne ugiecie
sprezyste skrzydet [14]

2. Model matematyczny

W przyjetym modelu fizycznym zatozono ze:

= szybowiec stanowi uklad mechaniczny o statej masie i niezmiennym
rozktadzie mas;

= szybowiec posiada ptaszczyzne symetrii: geometrycznej, masowej i aero-
dynamicznej Oxz (rys.2 i rys.3);

= na szybowiec dziatajg sity i momenty sit. grawitacyjne - Xg,Yg,Zg
i aerodynamiczne - Xa,Ya,Za dzialajgce na szybowiec sztywny, od-
ksztatcony oraz oscylujacy z niskimi czestoSciami gietnymi skrzydet,

= szybowiec jest sterowany przez pilota;
« lot przy pogodzie bezwietrznej.

Do tak przyjetego modelu fizycznego, stosujgc dyskretyzacje ukiadu po-
przez wyznaczone [11] postacie rezonansowe (rys.5 4- rys.7) [2,9], ktore
natozono na ugiete skrzydto (rys.3) [2,9,16], stosujgc réwnania Boltzmanna-
Hamela [2,5,6,9] wyprowadzono dynamiczne réwnania ruchu [2].

Réwnania ruchu wyprowadzono w ukiadzie odniesienia 0xyz, sztywno
zwigzanym z szybowcem (rys.4), po uwzglednieniu zwigzkéw kinematycznych
[2,6] i funkcji odksztatcen (rys.5 -+ rys.7). Uzyskano model matematyczny
pozwalajgcy na numeryczne wyznaczenie parametréow lotu jak i badanie sta-
tecznosci dynamicznej z uwzglednieniem rozmaitosci konfiguraciji.
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Rys. 2. Przyjete uklady odniesienia, skfadowe sil i momentéw sit dziatajgce na
szybowiec w locie

Rys. 3. Statyczne ugiecie skrzydet Zgo(y) z zaznaczonym rozktadem mas m(y)
i zmiang cieciwy c(y)

24 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 4. Przyjete ukfady odniesienia, sktadowe predkos'ci liniowej Vo i predkos'ci
katowej i?

W cclu badania statecznosci dynamicznej integralnej (tzn. tacznej statecz-
nosci podiuznej i bocznej - bez rozprzegania), przeprowadzono linearyzacje
rownan metodg matych zaburzen.

Po linearyzacji, rownania majg ponizej przedstawiong postac:

- ruchy podtuzne:

mii + gEO+ mMQiWx+ mQ,w + mg\\\ + Qi(1(2Ei + Fj) +

+QiC2(2£'2 + F2) + QiC.zftEz + F3) —A0 —Xuu —XWwv —X~d + (2.1)

~Xqgq- Xs,&n - G- X6@- -~Ca- "CCi- AR~ AcC3=0

- ruchy boczne:

mi) —pEo + mU\r -f Q\rEo - mpW\ —Yq —Yvv —Yrr - Ypp = 0O (2.2)

- ruchy wznoszgace:

mib + Ci(Ei + -Fi) + (2("2 + F2) + C3(E3+ F3) +
-Z0- Zuu- Zww - Ztfi)- Zqq- ZshSh ~ zZz~(1+ (2.3)

~ ( 2- Ze3£3 - ZelCi - Z(2(2- Z"™3(3 =0
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fACy)- -0.1629+0.01887 y2-0.000272 y4

Rys. 5. Pierwsza posta¢ rezonansowa - gietna skrzydet szybowca SZD-42-2
" Jantar 2B”
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Rys. 6. Drugaa posta¢ rezonansowa - gietna skrzydet szybowca SZD-42-2
" Jantar 2B”
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f3(y)= 0.01819+0.02894 y2-0.002246 y4+0.5 10 4 y6

Rys. 7. Trzecia posta¢ rezonansowa - gietna skrzydet szybowca SZD-42-2
" Jantar 2B”
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- ruchy przechylajace:

(p ~ Q)E% - VEo + CIEf + (2EIl + (3E% - Qi(Eq+ Ef + %+ E%) +
(2.4)

-Q iPEg- Q\tEgq- (U\r+ Wip)EO- Lvw- Lpp- Lrr=0
- ruchy pochylajace:
UEq + tEq + ([Eq + gjy+ 26i(C170,i + ~2-70,2 + C3-£u,3) —Ci(-Ei + EQ®) +
-UEI + Fl) - G(EIl + Fi) + QipEgq+ QIW1EO+ gW1EO + QxwEO +
+QiWI((iEi + C2E2 + C3E3) —tA(¢izi + C2E2 + C3E3) —  + (2.5)
-Muu- Mww - Mqgq- Mu,w- Mshéh ~ ~ 2~ (3 +
“NCiCi - mQ@c2- M(B&B3=0
- ruchy odchylajace:
~QEQ—pEQ —2Qi(£iEf-\-(2E%-\-(3E3) + QirEQ —Nvv—Npp —NTr = 0 (2.6)
- sprezyste drgania odpowiadajace | postaci rezonansowej:
G(Ei + F*) + C2'EN2+ Fii2 + G3(-Ei,3 + Pi,3) + w(£i + Fi) + pEi +
—q(E\ + Fi) + EiU\(Qi + q) + ExQiu + QACi-Ef + C2pi,2 + C3Ei,3) +
+QIiEOQ,i + 2Qi(/i?0,i - QrEf + Ci®jDi + £j~Ci + E~e2+ (2.7)

+ PiC3C3+ -ENCi + Ef22+ e (™3(3 =0

sprezyste drgania odpowiadajgce Il postaci rezonansowej:

(2(~2 + E2) + A(EIl,2+ EI,2) + (3(E2,3 + E23) + w(E2+ F2) + pE2 +
~<Z(Ef + E2) + E2U\(Qi + q) + E2Q1U +  (C2-E2+ GEi,2+ CsE23) +
+QiE0,2 + 2QxgE0i2 —QrE2 + C272-~2 + E2NCi + E2Q2 + (2-8)

+E'2Zj@B+ E2CIC1+ e "c 2+ f&Ca = 0

- sprezyste drgania odpowiadajgce Ill postaci rezonansowej:
GB(E3x+ F3) + Ci(Ei3+ Ei,3) + C2(E2,3 + EZ3) + ~(£3 + F3) + +
~gq(E3+ F3) + E3U\(Qi + q) + E3Qiu + QI(C3E3 + CIEi,3+ (2E23) +
+QIiE0,3 + 2Q1gE03- QrE3+ C3"3-E3+ E3"¢1+ E3~C2+ (2.9)

+e3"C3+ ENjCi + e c2+ e|£3c3=0

Poniewaz uktad rownan wyprowadzono w ukladzie samolotowym, zwia-
zanym ze S$rodkiem masy szybowca, wszystkie pochodne aerodynamiczne
muszg by¢ policzone w tym samym uktadzie wspo6trzednych.
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3. Pochodne aerodynamiczne dla szybowca odksztatcalnego

Czes$¢ pochodnych dla szybowca odksztatcalnego policzona zostata wg. po-
przednich opracowan [18,19]. Pochodne aerodynamiczne sit, ktére zmieniajg
sie z powodu odksztatcalnosci statycznej sa nastepujace [2]:

- pochodna aerodynamiczna momentu przechylajgcego wzgledem zmian
predkosci liniowej V:

b
2
Lvds = ~\pyo J (Cx+ ACz+ CxAa)c(y)y dy (3.1)
Aa= — = — + (32)
VO Vb VO
gdzie:
= flzo + (3-3)

Po wstawieniu (3.2) do (3.1) otrzymano:
6
2

1
@ ~ApVvodz0 J (« + Cx)c(y)y dy +

(3.4)

\pVo J (a + Cx)c(y)Oz(y)y dy

Pochodne wynikajace z odksztatcalno$ci sprezystej szybowca maja postac [2],
«=1,2,3,j = 1,2,3:

b

J c(y)fi(y) dy - ~pVnsH”™ ~ - fhi(xH) (3.5)
0
v 1 T. dCXdekl{HH) N
A<, = ao)j (3.6)

6

= -pu~8" J c(y)fi(y) dy- \pvhsh 3™ Ik{*h) (3-7)
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Mg = -Pud®”sJ cdy"My) dy ~ \pvhsh dd2 tH (39
M<. = ApVHsl @& 7 ;ad (3.10)
b
dc }
EKi= ~pu~ditJ cs(y)h(y)f*(y) dy +
0
(3.11)
1 DC
- 2Pvhsh ~Q-a” fkj(xH)fki(xH)
£". = \"v» 7~ iz or ~ <3-12>

gdzie fi{y) (rys.5), /2(?) (rys.6), fz(y) (rys.7) sa to funkcje ugiecia, skrzydet
wyznaczone na drodze badan.

Wyznaczone pochodne aerodynamiczne mozna wykorzysta¢ przy oblicze-
niach statecznosci i wiasnosci dynamicznych klasycznych obiektéw latajgcych.

4. Symulacja numeryczna —parametry lotu

Przyktadowe obliczenia przeprowadzono dla szybowca wyczynowego SZD-
42-2 "JANTAR 2B”. Szybowiec wykonuje symetryczne wyrwanie z ustalonego
lotu Slizgowego z predkoscig Vdop. Lot odbywa sie przy nastepujgcych para-
metrach dla t = 0:

wysokosc h = 960 m;
predkosc VO = 220km/h;
kat toru 7 = -5.04 deg;
kat natarcia a = —3.03 deg;
kat wychylenia steru 8h = 13.2deg;
wspoétczynnik obciazenia nz = 0.93.

Szybowiec byl sterowany przez pilota, ktory wychylat ster wysokosci wg.
rys.8.

Catkujac numerycznie réwnania ruchu przy zatozeniu sterowania, wyzna-
czono trajektorie lotu (rys.9) oraz zmiany wysokosci lotu w czasie manewru
(rys.10) dla rozmaitych modeli fizycznych:

- szybowiec nieodksztatcalny, jako bryta sztywna,
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Rys. 8. Wychylenia steru wysokos'ci deltajj w fazie wyrwania

Rys. 9. Trajektoria lotu szybowca - wyrwanie
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beyld jtoyjiaA.
bryto sztywno +ugiecie statyczne
br. szt.+ilg.stat+trzy; postoci drgan

Rys. 10. Zmiana wysokos$ci lotu w czasie manewru wyrwania

a)_

Rys. 11. Zmiana kata pochylenia szybowca w czasie manewru wyrwania
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Rys. 12. Zmiany amplitudy drgann qgj korica skrzydia w czasie manewru wyrwania

- szybowiec z ugietymi statycznie skrzydtami,

- szybowiec z ugietymi skrzydtami, sprezyscie drgajgcymi.

Na rys. 11 przedstawiono zmiany kata pochylenia szybowca O w czasie
manewru, oraz zmiany amplitudy drgan konca skrzydet w czasie (rys.12).

Przyktadowo pokazano wybrane parametry wyznaczone na drodze symula-
cji numerycznej. Wyraznie widoczna jest dominacja drgan o pierwszej postaci
rezonansowej | nad wyzszymi postaciami.

Uwzglednienie odksztalcalnosci szybowca ma widoczny wptyw na trajek-
torie lotu - bardziej "miekkie wyprowadzenie”, efekt " resorowania” przez spre-
zyste skrzydta.

5. Analiza numeryczna statecznosci dynamicznej testowego
szybowca

Dynamiczne réwnania ruchu (2.1) -r (2.9) sprowadzono do postaci macie-
rzowej:
Ai+Bi+Cx+D=0 (5-1)
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i po przeksztalceniach uzyskano w postaci:
z —Rz (5.2)
gdzie macierz stanu R

0 I
R
-A~'C -A-1B (5.3)

Badanie statecznosci sprowadzono do zagadnienia na wartosci wtasne ma-
cierzy stanu R (5.3), wyznaczajgc wartosci wilasne w postaci:

Ajj+i —Cjj+1l i idj,j+H (5.4)
przy czym:
- czas sttumienia amplitudy do potowy:

I In2 (5.5)

- okres wahan: .
2ir

V.

Obliczenia przeprowadzono dla siedmiu przypadkow:
(@) szybowiec ze skrzydtami prostymi (stateczno$¢ podtuzna),

(5.6)

(b) szybowiec z ugietymi statycznie skrzydtami (statecznos$¢ podiuz-
na),

(c) I posta¢ drgan gietnych skrzydet (statecznos$¢ podiuzna),

(d) N posta¢ drgan gietnych skrzydet (statecznos¢ podtuzna),

(e) NI postac¢ drgan gietnych skrzydet (statecznos¢ podtuzna),

(f)  statecznos$¢ podtuzna dla szybowca traktowanego jako bryta sztyw-
na + odksztatcone statycznie skrzydta + trzy postacie drgan spre-
zystych skrzydet (I, 11, 111),

(g) stateczno$¢ integralna dla szybowca traktowanego jako bryta
sztywna + odksztatcone statycznie skrzydta + trzy postacie drgan
sprezystych skrzydet (I, 11, 111) w locie przestrzennym.



Stateczno$é dynamiczna sterowanego szybowca.

Rys. 13. Trajektoria lotu w wyrwaniu z1= f(x), zmiana predkosci lotu W
wspdtczynnika obcigzeh nz oraz zmiany ttumienia i czestosci wahan ry
statecznosci dynamicznej
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Tablica 1. WartosSci wiasne dla r6znych konfiguracji szybowca

A=
C+ in

Al,2

Ars

A9,io

An

Aj2

Al3,141

(a)

sztywne

—5.5386+
i5.70348

-0.0021
i0.38872

(b) (c) (d) (e) (o (9)

sztywne-f- szt.+stat. szt.+stat. szt.+stat. b+c+ integr.
statyczne +1 posta¢ +11 posta¢ +11I postac d+ e

oscylacje szybkie
-5.56873+ —5.3682+ -5.5813+ —5.5865+ -5.3559+ -5.3021 +
i4.83655 i5.56321 14.84234 14.83729 i5.6519 14.8652

wahania fugoidalne
—0.0266+ —0.0267+ -0.0341+ —0.0265% -0.0269+ -0.0397+

i0.31153 i0.31159 i0.31048 i0.31145 i0.31245 i0.30875
przemieszczenia pionowe wywotane drganiami skrzydet
Il postac iz/jj = 74.45rd/s
-6.9063+ -6.9507+ -6.7931 +
i74.1492 i79.7989 i79.7037
przemieszczenia pionowe wywotane drganiami skrzydet
Il posta¢ i/jj = 36.76rd/s
-6.7245+ - -6.5825+ -6.5455+
i36.1441 - i35.8311 i34.9579

przemieszczenia pionowe wywotane drganiami skrzydet
| posta¢ vi - 11.18rd/s

-5.3682+ - - -5.3868+ -8.2069+

i9.71919 - - i9.7152 i9.25552
przechylenia

- - R R R -35.9697

odchylanie spiralne

B R R - -0.04115
holend rowanie

-0.0001 +

-35.9697

Wyniki otrzymane dla przypadkéw (a) — (g) sa zamieszczone w tablicy
i dla przypadku (f) na wykresie (rys.13). Dla przypadkéw (a) i (b) otrzymano
po dwie pary pierwiastkéw zespolonych sprzezonych, odpowiadajgacych ruchom
ttumionym tj. oscylacjom szybkim i wahaniom fugoidalnym:

Al12 = Ci2i

dla przypadkow (a) 4 (9):

i?/i,2 _ oscylacje szybkie;

A34 = £34 + ir/3i4 - wahania fugoidalne;

dla przypadkow (e), (f), (9):

A56 = 56+ i7/H6 ~ drgania sprezyste skrzydta - postac Ill;

dla przypadkow (d), (f), (9):
A-8= C78i

if/78 - drgania sprezyste skrzydta - postaé Il;

dla przypadkow (c), (f), (9):

1
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Ag 10 = @il0 + /7910 _ drgania sprezyste skrzydta - postac I;

dla przypadku (g) (statecznos¢ integralna):

All = Cl1+ I/l - aperiodyczne przechylanie szybowca (statecznos¢ prze-
chylania);

A2 = CI2 _ aperiodyczne odchylanie szybowca (statecznos¢ spiralna);

314 = Ci3,i4 i 11314 ~ statecznos$é holendrowania.

6. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonej analizy mozna stwierdzi¢:

ugiecie statyczne skrzydet ma niewielki wptyw na rozpatrywane parame-
try lotu;

decydujacy wptyw na zmiany obcigzen maja niskie czestosci drgan rezo-
nansowych - tagodzg obcigzenia i zmiane kata pochylenia;

w przypadku badania statecznosci wystapito wyrazne sprzezenie dwoéch
postaci ruchu: oscylacji szybkich i przemieszczeri pionowych wywotanych
odksztatcalnoscia skrzydet;

szybowiec traktowany jako obiekt sztywny jak i z drgajgcymi sprezyscie
skrzydtami jest stateczny dynamicznie, czesci rzeczywiste (j wszystkich
wartosci whkasnych Aj sg ujemne tzn. Aj < 0;

opracowany model matematyczny jest uniwersalny, pozwala na analize
wilasnosci dynamicznych odksztatcalnych obiektéw latajacych przy za-
stosowaniu dyskretyzacji przez postacie rezonansowe, lub wczesniej wy-
znaczone numerycznie postacie wlasne obiektow.
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Dynamic Stability of a Controlled Sailplane with Deformable, Elastic
Wings

Summary

The paper presents the dynamics of asailplane. The rigid body degrees of freedom
along with the elastic vibrations of wings superimposed on their static deflections
have been taken into account. The distributed elastic properties of wings have been
discretised through the frequencies and shapes obtained in ground vibrations tests
(GVT). The flight parameters has been found for the SZD-42-2 " Jantar 2B” sailplane.
Dynamic stability of the system have been tested for three different physical models:
(1) - rigid body, (2) - rigid body with statically deformed wings, (3) - case (2) with
elastic vibrations included.

25 — Mechanika w lotnictwie
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W pracy przedstawiono udziat czlow'ieka w systemach sterowania obiek-
tem i odpowiadajacym mu symulatorze.  Pokazano predyspozycje
cztowieka w systemach sterowania.

Przedstawiono jakim warunkom musi odpowiada¢ symulator aby nabyte
reakc{e, odruchy i decyzje przez pilota byty rownowazne w sterowanym
samolocie.

Cztowiek pilotujgcy samolot poddany jest bodzcom zewnetrznym pocho-
dzacym od: otoczenia, dynamiki samolotu, obserwacji przyrzadéw poktado-
wych i informacji radiowych [13]. BodZce poprzez receptory oddziatywujg na
zmysty czitowieka i sg przekazywane do mozgu. Mo6zg spetnia réwniez role
procesora, w ktérym po skorzystaniu z pamieci i przetworzeniu w procesie
myslenia bodzZce jako impylsy sg przekazywane na efektory [13] w postaci
reakcji nieSwiadomych - reakcje wegetatywne i odruchy oraz w postaci reakcji
Swiadomych jako realizacja podjetych decyzji [1,3,4,5,13,14,15,16,18,19,20].

Samolot i odpowiadajgcy mu symulator réznig sie kinematyka, dynamika,
potozeniem, dynamika napedéw i sterowaniem [6,7,8,10,11,12,13,14] (rys.l).
Nalezy dazy¢ aby wrazenia odczucia i ztudzenia pilota w czasie lotu samolotem
i treningu w symulatorze (rys.l) byty jak najbardziej zblizone.

Nalezy dazy¢ aby wyrobione odruchy, reakcje i decyzje podejmowane przez
pilota byly identyczne zaréwno w samolocie jak i w symulatorze, co powinno
by¢ miarg jakos'ci symulatora, (rys.l) [13].
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Rys. 1 Schemat blokowy systemoéw sterowania samolotem i symulatorem
w sprzezeniu z czlowiekiem-pilotem
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Rys. 2. Schemat blokowy sterowania symulatorem w sprzezeniu z samolotem
i czlowiekiem-pilotem

Chcac uzyska¢ wiasciwy system sterowania uniwersalnym symulatorem
lotu (rys.'2) nalezy, korzystajgc z wiasciwie opracowanego modelu matema-
tycznego opisujgcego wiasnosci dynamiczne sterowanego (rys.5) automatycz-
nie i recznie samolotu ”S” (rys.l i rys.2) [3,6,7,8,11] opracowa¢ model ma-
tematyczny wiasnosci dynamicznych symulatora ”"SL” (rys.l i rys.2). Po-
winien on uwzglednia¢ charakterystyki psycho-neuro-fizjologiczne cztowieka
"CZ” (rys.2) [13] stymulujgce sterowaniem platformg symulatora, generacja
obrazu i innymi wybranymi czynnikami wptywajacymi na zmysty cztowieka-
pilota [2,3,13,17,18,19,20,21,22] (rys.l i rys.2).

W sterowaniu samolotem jak i treningu na symulatorze cziowTek-pilot
podejmuje decyzje po uzyskaniu informacji (rys.3) [19] i wykorzystaniu: zna-
jomosci regulaminow, przepiséw i instrukcji, wiedzy zachowanej w pamieci,
nabytego doswiadczenia przy rownocze$nie wystepujgcych psychologicznych i
zewnetrznych czynnikach stresujacych (rys.3).

Aby wiasciwie odbiera¢ wrazenia nalezy juz w fazie modelowania,, biorgc
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Rys. 3. Model informacyjny - Laubera 1975 NASA, praktycznie stosowany przez
NTBS badania wypadkéw lotniczych
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pod uwage zastosowanie modeli matematycznych do celéw uniwersalnych sy-
mulatoréw lotu, przyjaé¢ wiasciwe uktady odniesienia.

Gtowa cztowieka jest wyposazona w eksteroreceptory: wzrok, stuch, wech,
smak oraz proprioreceptory réwnowagi statycznej - system otoliczny i dyna-
micznej - kanaly poétokrezne [13].

W tym celu przez glowe poprowadzono trzy plaszczyzny tworzace ”tro-
jécian zasadniczy gtowy” (rys.4): plaszczyzne czotowa wyz, plaszczyzne
strzatkowg 7r<z oraz ptaszczyzne poziomag irxy. Wzajemne krawedzie
przeciecia ptaszczyzn wyznaczajg prawoskretny ukfad odniesienia OI™MIV Izl
zwigzany z gtowa cztowieka [17], rys.4. Glowa jest wiasciwym elementem umie-
szczenia uktadu odniesienia, w ktorym beda wyznaczane parametry kinema-
tyczne ruchu tak samolotu (rys.5) jak i symulatora (rys.6).

Transmitancje przedstawiajgce przenoszenie przyspieszen ruchéw transla-
cyjnych samolotu U,V ,W na odczuwane przez cztowieka Ul,VI, W1 (rys.7)
opracowano i przedstawiono w [17], po zmodyfikowaniu pokazano na rys.7
wprowadzajac wspoétczynniki wzmocnien i state czasowe oraz czas zwiloki wg
[17]. Natomiast na rys.8 pokazano transformacje predkosci katowych samo-
lotu P,Q, R naodczuwane przez cztowieka PI,QLiR1I wprowadzajgc rowniez
wspotczynniki wzmocnien, state czasowe i czas zwioki wg [17].

Przyktadowo na podstawie [17] przedstawiono odpowiedz kinematyczng
symulatora Xsi, Xsl i %SL na jednostkowe wymuszenie skokowe przyspie-
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Rys. 5. Uktady odniesienia zwigzane z samolotem i gtowa pilota, wychylenia steréw
oraz dziatajace sity

Rys. 6. Uklady odniesienia zwigzane z symulatorem i gltowa pilota oraz sity
wysiegnikow dziatajgce na platforme symulatora
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Rys. 8. Funkcja przenoszenia sktadowych predkos'ci katowych samolotu przez pilota
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szenia samolotu X — A —Im/s2 (rys.9).

Przy projektowaniu systemow sterowania samolotéw i odpowiadajgcym im
symulatoréw lotu nalezy uwzgledniac czas latencji w procesach nerwowych
to znaczy czas jaki uptywa miedzy bodzcem a reakcjg, zalezy on od wiasciwosci
przewodzenia impulséw przez komoérki nerwowe [23] i jest rézny dla poszcze-
gélnych kanatéw zmystéw cztowieka. W tablicy 1 [20] podano przykiadowe
czasy latencji w sekundach.

Tablica 1. Czas latencji prostej reakcji psychomotorycznej przy dziataniu
bodZzcow réznej modalnosci (zrédto: omow, 1966)

Analizator-receptor Czas latencji [9]
Dotykowy (palce dioni) 0.09 4- 0.22
Stuchowy (dzwiek) 0.12 0.18
Wzrokowy (Swiatto) 0.15 0.22
Wechowy (zapach) 0.31 4- 0.39
Termiczny (ciepto-zimno) 0.28 -f 1.60
Smakowy (stodkie-gorzkie) 0.45 1.08
Aparat przedsionkowy ucha (obroty) 0.400

Nalezy szczeg6lnie zwraca¢ uwage na przeprowadzanie eksperymentéw w
locie i odpowiednio na symulatorze. W [3] przytoczone sg materialy uzyskane
eksperymentalnie w realnym locie i na symulatorach. W eksperymentach prze-
prowadzonych z zastosowaniem symulatora istotnym sygnatem pobudzajacym
pilota do dziatania byly wskazania sztucznego horyzontu, zas w locie - przy-
spieszenia kgtowe. RoOznice w Srodowisku informacyjnym w locie i na symula-
torze znalazly swoje odbicie w réznicach iloSciowych wskainikéw efektywnosci
dziatania pilotéw, tablica 2 [3].

W tablicy 2 "okres latencji” jest to czas jaki uptywa w odroczonych reak-
cjach miedzy bodzcem a reakcjg [23] czas utajenia, czas nieuwidaczniania.

Réznice wynikajgce z badan w locie i na symulatorze (Tablica 2) wynikajg
z procesu poznania i analizy, na ktory sktada sie:

= wykrycie sygnatu,
= rozpoznanie sygnatu,

< identyfikacja sygnatu,

ocena sytuacji,

wybor metody i dziatanie.
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Rys. 9. Odpowiedz kinematyczna modelu symulatora przyspieszenie, predkos'¢
przemieszczenie na jednostkowe skokowe, wymuszenie przyspieszeniem podtuznym
samolotu
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Tablica 2. Zalezno$¢ wskaznikow jakosci dziatania pilota od modelowania
systemu informacji sytuacji awarii pilota automatycznego

Poréwnywane wskazniki  Peten system informacji  Tylko sygnat

jakosci dziatania w eksperym. lotniczym  instrumentalny
na samolocie w eksperymencie
symulatorowym
Okres Iatenf:ji reakcji. o}so & 07 -r55s
motorycznej na awarie
Prawdoposﬂobieﬁstv&o 0.47 10
rozpoznania sytuacji
Czas rozpoznania awarii 2-r 108 s 3+6s
Przyczyna trudnosci ztozono$¢ rozpoznania ztozonos$¢ regulacji
rozpoznania i btednych ' sytuacji motorycznej
czynnosci
tL 0) 4 er
|7 —
[S y)\o,cJe(” M7 — ynodet
1 ekspéryyyiénf 6
T eksperyment
5- 1
4
3\
N 2
|
0 J J
.05 07 oy 01 .03 03] 07 09
Cs7 n*[cjl

Rys. 10. Zmiana czasu latencji w zaleznosci od przecigzenia podtuznego dla ciata
w pozycji lezacej i stojacej

Czas latencji zalezny jest od przyspieszenia dziatajgcego na cztowieka
i potozenia, ciata [17]. Na (rys.10) przedstawiono zmiany czasu latencji
[17] dla przyspieszen dziatajgcych wzdtuz osi Ox obiektu dla potozenia ciata
W pozycji poziomej na wznak (rys.lOa) i pozycji wyprostowanej (rys.lOb).

W procesie budowy uniwersalnych symulatoréw lotu i ich modeli mate-
matycznych nalezy wykorzysta¢ progi czutosci cztowieka w poszczegdélnych
kanatach przenoszenia bodZcow przez zmysty.
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S-samolot
CZ -cAAowiek
WRSS -wspomagajace regulacyjne
sterowanie samolotem
AASS - automatyczne aktywne
sterowanie samolotem
4WSS - aktywne wspomaganie

sterowaniem samolotu

Rys. 11. Schemat blokowy sterowania samolotem w systemie automatycznym,
recznym i mieszanym
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Rys. 12. Reakcja samolotu w czasie wymuszen skokowych sterem wysokos'ci oraz
zakldcenie spowodowane awarig w systemie sterowania sterem wysokosci i przejscie
na sterowanie reczne
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Przyktadowo progi wrazliwosci cztowieka na. przyspieszenia katowe podano
w [3] i tak, w locie podczas trwania przyspieszenia katowego 0.5 - 1.Os proég
wynosi 2.4deg/s2 a podczas trwania 2.1 -r 3.1s wynosi 1.2deg/s2.

Tablica 3. Zaleznosci czasu latencji reakcji motorycznej od przyspieszenia
katowego P i gradientu narastania przyspieszenia, normalnego dnz/dt

Katowe przyspieszenie Gradient Czas latencji
samolotu przecigz, pionowego reakcji motorycz.
P [deg/s2] dnz/dt [I/s] IL [g]
0.03 -- 0.12 35
0.12 -- 0.15 12
5 10 0.25 -- 0.70 0.4
15 -f 20 13 -- 17 0.3
25 30 26 -- 3.3 0.2

Przytoczone progi czutosci, Tablica 3 wg [3], wykazuja, ze jezeli wprowa-
dzi sie samolot w przechylanie z przyspieszeniem katowym 0.5 m-0.7deg/s2 to
wartos¢ przechylu moze osiggng¢ nawet 30 deg bez odczuwania przecigzenia
przez pilota [15]. Te wiasnosci zmystdw organizmu cztowieka nalezy wykorzy-
sta¢ przy budowie uniwersalnych symulatoréw lotu oraz w procesie aktywnego
sterowania samolotem.

Wspobtczesne samoloty bojowe posiadajgce wysoki stopien automatyzacji
z wykorzystaniem komputeréw poktadowych umozliwiajag wprowadzenie sze-
regu systemow nawigacji i sterowania automatycznych, recznego i mieszanych,
(rys.11).

W procesie sterowania obiektem zachodzi wzajemne wspétdziatanie w sy-
stemie samolot + cztowiek + otoczenie + zadanie. W uktadzie tym wystepuje
dopasowanie i wspoétdziatanie cech dwé6ch systeméw cztowiek-maszyna czyli
ukitad "pilot-samolot”.

Przy diugotrwatym automatycznym sterowaniu nastepuje ostabienie bez-
posredniego zwigzku pilota z samolotem co w przypadku przejsScia na reczne
sterowanie zwieksza czas adaptacji. Podczas opracowywania schematu wia-
czenia cztowieka w ukiad automatycznego sterowania konieczne jest, aby uk-
tad ten byt przystosowany na korekcyjne oddziatywanie pilota na samolot. W
przeciwnym razie moze powstac sytuacja, gdy automatyka staje sie przeszkodg
w pilotowaniu [3]. Automatyka ubezwtasnowolnia, zatoge samolotu (patrz War-
szawska katastrofa A-320).

Na (rys.12) stanowigcym modyfikacje wynikéw przedstawionych w [2] wi-
dzimy, ze czas adaptacji przejscia na sterowanie reczne w przypadku awarii
automatycznego sterowania w kanale pochylania wynosi IBs.
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Z powyzszych rozwazan wynika, ze wspdéiczesne uniwersalne symulatory
lotu powinny posiadac:

= symulacje sterowania automatycznego,
= symulacje sterowania recznego i mieszanego,

= wprowadzenia awarii w systemie sterowania automatycznego i mozliwos¢
przejscia na sterowanie reczne.

Nalezy podja¢ proby mozliwosci wprowadzania indywidualnych charakte-
rystyk psycho-neuro-fizjologicznych trenowanego pilota - moze to zapobiegac
wystepowaniu choroby symulatorowej.

W systemie sterowania wprowadzaé "sztuczne czucie”, ktére odpowiada-
toby wysitkowi pilota w procesie sterowania samolotem. Nalezy tak wpro-
wadza¢ obcigzenia [3] na sterownicy samolotu i symulatora wyrazajgcych
zalezno$¢ miedzy sitg bodzca i intensywnoscig wrazenia, aby spetniaty - prawo
Webera-Fechnera. Jest to prawo psychologiczne [23], ktére okresla zaleznosc
miedzy sila bodzcéw dziatajgcych na organy zmystowe cztowieka a sitg wywo-
tywanego przez nie wrazenia. Prawo to stwierdza, ze przy réwnoczesnym przy-
roscie sity bodzca przyrost sity wrazenia jest coraz mniejszy, ze przy bodzcach
stabych wystarczy maty przyrost ich sity, aby rdznica zostata zauwazana, nato-
miast przy bodZcach silnych trzeba wiekszego przyrostu ich sity aby wywotaé
rownowazny przyrost sity wrazenia to znaczy AJ/J = li, gdzie J - bodziec,
AJ - przyrost sity bodzca, K - wielkos¢ stata [3].

Zatem stuszne jest stwierdzenie [3]:

”"Na podstawie analizy srodowiska informacyjnego i zadan pilota
nalezy wybra¢ takie warunki lotu, ktére mozna stworzy¢ w ekspe-
rymencie. Przy tym trzeba okres$li¢ typ eksperymentu: lotniczy, sy-
mulatorowy laboratoryjny (np. w Wojskowym Instytucie Medycyny
Lotniczej - samolot, symulator, wiréwka, przyp.autora); zaplanowaé
sposéb skomplikowania warunkow pracy badanego: zaktocenia, czyn-
nosci réwnoczesne, sytuacja awarii. Wreszcie nalezy sprecyzowad, ja-
kie czynniki fizyczne lotu powinny oddziatywa¢ na badanego w trak-
cie eksperymentu a takze dobra¢ kompleks wskaznikéw efektywno$ci
i niezawodnosci wspotdziatania pilota z technika.”

Przy projektowaniu systeméw sterowania symulatorem niezbedna jest
wspobtpraca specjalistow z dziedziny neurologii, fizjologii i psychologii oraz do-
Swiadczonych pilotéw. Niezbedne jest okreslenie [13]:

= najdogodniejszego modelu decyzyjnego cziowieka,
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= charakteru funkcji reakcji poszczeg6lnych zmystéw na bodzce zewnetrzne
i wewnetrzne,

e progéw czutosci poszczegdlnych zmystéw w zaleznosci od charakteru bo-
dzca zewnetrznego,

= czutosci progowej receptorow,

< maksymalnego gradientu zmian bodzZcéw, przy ktérych odpowiednie
zmysty czlowieka nie reaguja,

= sposobu uzyskiwania takich samych lub zblizonych wrazen, ztudzen, od-
czu¢ przez zamienne dziatanie na zmysty,

= sposobu symulacji przecigzen lub uzyskiwania efektow fizjologicznych
analogicznych jak przy przecigzeniu,

« efektu dziatania przecigzen spowodowanych zmiang potozenia platformy,

< mozliwos$ci zastosowania wielokomorowych kombinezonéw ci$nieniowych
0 sterowanym wypetnianiu,

= innych koncepcji moztiw¥ch do realizacji.

Nalezy wprowadzi¢ na symulatorach sterowanie automatyczne i reczne
przez pilota.
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Human Pilot in an Aircraft and Flight Simulator Control System

Summary

The paper presents the human pilot carrying out the control task in the aircraft
and its model in a flight simulator. Predispositions of a human being to control the
dynamic systems have been shown. The authors have presented the features of a flight

simulator for the pilot reactions, decisions and reflexes to be equal to those required
in the controlled aircraft.
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Opracowanie obejmuje idee realizacji uktadu odwzorowujacego wektor
stanu pocisku rakietowego, tzw. obserwatora Luenbergera oraz sposéb
wykorzystania uchybu miedzy zmiennymi stanu obserwatora a obiektu
rzeczywistego, do sterowania lotem rakiety. Techniczna realizacja pro-
cesu sterowania zostata przedstawiona na przyktadzie rozwigzania zasto-
sowanego w najnowszych typach pociskéw przeciwpancernych.

1. Wstep

Biezgaca znajomos$¢ wspoétrzednych stanu obiektu latajacego powinna byé w
petni wykorzystywana dla realizacji precyzyjnego procesu naprowadzania na
cel.

Zazwyczaj w praktyce nie ma mozliwosci mierzenia wszystkich sktadowych
wektora stanu obiektu a informacja do ukiadu sterowania, przekazywana jest
na podstawie pomiaru jedynie pewnej czesci parametrow i to nierzadko obar-
czonych zaréwno szumami pomiarowymi jak i zakldceniami réznego typu
oddziatywujacymi bezposrednio na rakiete traktowanag jako system dyna-
miczny.

W wyniku burzliwego rozwoju uktadéw mikroprocesorowych coraz czesciej
w nowo opracowywanych typach rakiet spotyka sie cyfrowe systemy sterowa-
nia, ktérych zalety w poréwnaniu z analogowymi odpowiednikami niepomier-
nie rosna. Szczegdlnie ujawnia sie to przy realizacji optymalnych i adaptacyj-
nych sposob6w sterowania. Gtéwnie dla tych ostatnich realizacje programu
naprowadzania mozna wykorzystywac przy niepetnej informacji wejSciowej a
takze przy zakitoceniach o charakterze stochastycznym.
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Mozliwo$¢ taka nabrata bardzo realnych ksztattow po 1964r., kiedy to Lu-
enberger [2,4] przedstawit koncepcje rekonstrukcji niemierzalnych skiadowych
wektora stanu poprzez zastosowanie tzw. obserwatora oraz w nastepstwie
sformutowania przez Kalmana pozytywnych odpowiedzi na dwa z fundamen-
talnych dla teorii sterowania zagadnien [8]:

e czy jest mozliwe przeprowadzenie ukladu dynamicznego z dowolnego
stanu poczgtkowego x(z0) do dowolnego zadanego stanu koncowego w
skohczonym czasie oraz ograniczonym sterowaniu?

= czy jest mozliwa identyfikacja stanu poczatkowego Xx(<0) przez pomiar
wyjscia y(t) w skoniczonym przedziale czasu?

znanych pod pojeciami sterowalnosci i obserwowalnos'ci uktadu dynamicznego.

2. ldea realizacji obserwatora

Obserwatorem nazywa sie ukitad, ktéry potrafi na podstawie odpowiedzi
y(t) oraz sterowania u(t) odtworzy¢ wektor stanu x(t) [2]. Innymi stowy
obserwatorem moze by¢ po prostu wierny model rozpatrywanego ukiadu, im
doktadniejszy, tym odczytane z modelu wartosci wektora stanu x(t) beda
mniej rézni¢ sie od wartosci wektora stanu x(t) ukladu rzeczywistego, jesli
beda poddane takiemu samemu sygnatowi sterujgcemu.

Rakiete przeciwpancerna mozna potraktowac jako bryle sztywna z od-
ksztatcalnym uktadem sterowania [7] i opisa¢ uktadem rdwnan:

X =AX + Bu
(2.1)
y = Cx
gdzie:
X - wektor stanu,
u - wektor sterowania,
y - wektor wyjscia,
A - macierz stanu,
B - macierz sterowania
C - macierz wyjscia.
Model opiszemy réwnaniami w postaci:
X = AX + Bu
(2.2)

y =Cx
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Problem adekwatnos$ci modelu iobiektu rzeczywistego jest zatem zagadnie-
niem pierwszoplanowym, gdyz informacja, o obiekcie bedzie na tyle prawdziwa,
na ile model bedzie dobrym odzwierciedleniem rzeczywistosci. Powyzsze
uktady réwnan ilustruje rys.l.

i 1

Rys. 1. Schemat strukturalny najprostszego obserwatora

Rozbieznos¢ pomiedzy ukladem rzeczywistym a modelem prowadzi do
btedu w odtworzeniu wektora stanu:

X —X = e (2-3)

ktérego wartos¢ bedzie zanika¢ do zera, gdyz z zalozenia przyjety rzeczywisty
obiekt latajacy jak ijego model sg asymptotycznie stabilnymi.

W praktycznych wykonaniach nie pozostaje sie na schemacie przedstawio-
nym powyzej, lecz uzaleznia sie proces odtwarzania wektora stanu od rezulta-
téw procesu sterowanego, czyli od réznicy wyjs¢ z uktadu rzeczywistego y(t)
i modelu y(t). Wykonuje sie to poprzez wprowadzenie sprzezenia zwrotnego
przedstawionego na rys.2 Dziatanie obserwatora w takim przypadku opisuje
zaleznos¢:

X = As + Bu
(2.4)

X = As + Bu+ KC(i —x)

zatem:
i —Xx = A(Xx —X) + KC(Xx —X) (2.5)
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i wowczas:
e = (A+KCQC)e (2.6)

i. Ukfad 1

Rys. 2. Schemat strukturalny obserwatora uzaleznionego od sygnatu réznicowego z
wyjscia modelu i uktadu rzeczywistego

W tym przypadku szybkos¢ i spos6b zanikania btedu e{t) odtworzenia we-
ktora, stanu jest uzalezniona od wi#asciwego wyznaczenia macierzy sprzezenia
K. Musi ona posiadaé¢ wartosci wiasne lezagce w lewej potptaszczyznie zmien-
nej zespolonej Evansa jako warunek konieczny realizacji procesu naprowa-
dzania, natomiast odpowiedni ich rozklad moze zapewni¢ zadang dynamike
procesu sterowanego, do czego mozna doprowadzi¢ narzucajgc warunki na
wspotczynniki macierzy K metodami analogicznymi do przedstawionych w
pracach [6,7].

3. Techniczna realizacja systemu sterowania z wykorzystaniem
obserwatora Luenbergera i filtru Kalmana

Bardziej ztozony sposéb rozwigzania zagadnienia sterowania w stosunku
do przedstawionego na rys.2 wystepuje wowczas, gdy w strukturze sy-
stemu wystepujg elementy majace przewidywa¢ wptyw biedoéw losowych i
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uwzglednia¢ je przy sterowaniu w/g optymalnych kryteriow. Wykorzystuje
sie wowczas proces estymacji (zwany takze predykcjg lub ekstrapolacjg) dla
oszacowania przysztych wartosci okreslonego procesu stochastycznego w opar-
ciu o jego wartosci zaobserwowane w okreslonym czasie lub w oparciu o pewne
zatozone, znane wczesniej odpowiednie rozktady prawdopodobieristwa.

Jezeli znany jest "a priori” rozkiad btedoéw, to estymator optymalny mozna
okresli¢ jako warto$¢ oszacowania danego parametru wykorzystujgc procedury
optymalizacji znane pod nazwa rozwigzania bayesowskiego [1], a techniczne
rozwigzania ze wzgledu na prostote syntezy zawierajg zazwyczaj jedynie odpo-
wiedniego rodzaju ukiady filtracji [3], polepszajgce okreslone wskazniki jakosci
systemu, a przede wszystkim doktadnos¢ okreslenia miejsca potozenia.

W literaturze poswieconej teorii filtracji np. [1,3,4,9], metody analizy i
syntezy filtréw optymalnych, gtéwnie filtrow Wienera i Kalmana sa opisane
doktadnie, tacznie z przykiadami konkretnych zastosowan [9] i okresleniem
tzw. zasiegu pamieci filtru.

Dla dyskretnego filtru Kalmana jest wéwczas uktad dynamiczny (rakieta
wraz z systemem sterowania) opisywany roéwnaniem réznicowym [5,9]:

x(k -f 1) = A(k + 1,k)x(k) -f w(k) (3.1)
gdzie:
x(H 1) - n-wymiarowy wektor stanu,
w (k) - p-wymiarowy wektor zaktécen,
A(ffc+ 1,k) - (n X n)-wymiarowa macierz stanu,

Réwnanie obserwacji ma postac:

y(k + 1) = H&+ Dx(/c -f 1) + v(k + 1) (3-2)
gdzie:
y(k +1) - m-wymiarowy wektor pomiarowy,
vk + 1) - m-wymiarowy wektor btedéw pomiarowych,
HXc+ 1) - (to X m)-wymiarowa macierz pomiarowa.

Wektory v(k) i w(k) sa nieskorelowane o zerowych wartosciach przeciet-
nych oraz macierzach kowariancji R(k) i Q(k).

Optymalna ocena stanu przy filtracji wyraza sie rownaniem rekurencyj-
nym [5]:

x{k+1/k+1) = A(k+I, K)x(kZ/k)+K (k+1) [»(jk+1)-H (fe+)A(fc+I, k)x(k/k)
(3.3
gdzie K(k + 1) jest n x n wymiarowa macierzg wzmocnien Kalmana.
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Dla oceny jakosci wektora stanu wykorzystuje sie nxn wymiarowag macierz
kowariancji btedow filtracji P& + I/k + 1), gdzie:

P(fc + 1/J3fe+1)= [l —K(fc+ DH(fc + 1)] P(A + 1L/Ar) (3.4)

w ktorej P(A:+1/A:)jest nXn wymiarowg macierzg btedéw predykcji okreslong
przez zaleznosc¢:

Pk + 17kK) = A(fc+ 1, K)P(kZ/K)Ar (k + 1,k) + Q (3.5)

Podstawiajac (3.5) do (3.4) otrzymuje sie elementy macierzy btedéw filtracji.
Jak z tego wynika algorytm filtracji kalma.nowskiej sprowadza sie do:

— dla warunkéw poczgtkowych P(0,0) nalezy przy k —O0 wyliczy¢ wyrazenia
na macierz btedéw filtracji i wzmocnienia,

- nastepnie operacje powtarzaé¢ dla k= 1,2,3...

Przedstawiona metoda kowariancyjna wynika wprost z iteracyjnego opisu
filtru.

/
Zaktécenia

Regulator

Rys. 3. Schemat strukturalny systemu sterowania pociskiem przeciwpancernym

Na. rys.3 przedstawiona zostatla struktura realizacji technicznej sterowa-
nia pociskiem przeciwpancernym nowej generacji, dla ktérego podstawowg
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zaletg zapewniajgca wysokie prawdopodobienstwo trafienia w cel jest wpro-
wadzenie z ukiadu Sledzenia wyrzutni parametréw ruchu celu i bteddw jego
Sledzenia do petli sterowania. Pomiary parametréw Sledzenia za celem sg reje-
strowane na ok. 1 sekunde przed startem i analizowane przez filtr sterowania
(Kalmana), natomiast wszelkie stany nieustalone wystepujace w chwili startu
(rys.4), wynikajace z przesuniecia wyrzutni, drgan podstawy oraz zaktocen za-
réwno procesu sterowania jak i zakldcen zewnetrznych sg zamodelowane na
stale w filtrze, ktérego model byt oceniany i korygowany w wyniku wielokrot-
nych strzelan poligonowych w réznorodnych warunkach.

mjriutni

tfsek7

Rys. 4. Przykiad modelu zaktocen przyjetych do realizacji filtru

Ze wzgledu na niejawny charakter danych dotyczacych systemu, o ogolnej
postaci modelu, opisanego réwnaniem (2.2), w ktérym:

x = c61n~0,a,z, zj u=|tf,0,0,0j
ctn a2 O
N
- 1 @ 0 B —col tu,&i2,bi3,0
0 O3 033
0 0 1
gdzie:
0 - predkos¢ katowa pochylania rakiety,
a - kat natarcia,
z,z - przemieszczenie i predkos¢ przemieszczania srodka masy

rakiety w ptaszczyznie odchylania,

6 - kat wychylenia steru.
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Zmiana kata natarcia rakiety

Zmiana predkosci katowej pochylenia rakiety

Rys. 5. Wyniki badan systemu sterowania

Wyniki badan przedstawione na rys.5. posiadajg umowng skale odniesie-
nia na obu osiach. Zamiarem autoréw jest bowiem wykazanie jedynie wptywu
ilosSci mierzonych parametréw wektora stanu, uwzglednianych w petli stero-
wania, na jakosé procesu sterowanego. Cyfry przy wykresach wskazujg ilos¢
mierzonych parametrow wektora stanu wykorzystywang w petli sterowania.
Im wyzsza jest ich wartos¢, tym lepsza jest jakos¢ procesu sterowania i tym
szybciej nastepuje osiggniecie stanu ustalonego.



Synteza poktadowego systemu sterowania. 413

Literatura

1 Deutsch R., Teoria estymacji, PWN, Warszawa 1969
2. Kwiatkowski W., Teoria sterowania, WAT, Warszawa 1989

3. Konatowski S., Roszak M., Poréwnanie metod filtracji stosowanych w
uktadach nawigacyjnych, Biul. WAT, 12, 1991

4. Leonides K.T., Filtracija i stochasii¢eskoe upravlenie v dinamiceskich siste-
mach, Moskwa 1980

5. Meditch J.S., Estymacja i sterowanie statystycznie optymalne w ukladach
liniowych, WNT, Warszawa 1975

6. MROZ M., Warunki najszybszego ttumienia procesu przejsciowego dla uktadéw
opisanych réwnaniami wektorowo-macierzowymi, Biul. WAT, 14, 1982

7. Mroz M., Optymalne warunki zdalnego sterowania obiektow latajacych w sy-
stemie bezprzewodowym, Rozpr.hab., WAT, Warszawa 1990

8. 0Ogata K., Metody przestrzeni stanéw w teorii sterowania, WNT, Warszawa
1974

9. sciiweppe F.C., Uklady dynamiczne w warxmkach losowych, WNT, Warszawa
1978

Anti-Tank Rocket On-Board Control System Synthesis

Summary

Design concept of the system transforming the rocket state vector, the so-called
Luenberger observer, together with the way of the observer state variables deviations
from those for a real object application to the rocket flight control has been presented
in the paper. Realisation of the control process has been shown on the latest design
applied to modern types of anti-tank rockets.
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W referacie przedstawiono problemy, z jakimi autorzy zetkneli sie przy
modyfikacjach modelu dynamiki lotu samolotu do specyficznych wyma-
gan symulatora lotu samolotu TS-11 Iskra. Oméwiono wymagania sta-
wiane modelowi dynamiki lotu w zastosowaniach symulatorowych, za-
kres modyfikacji, jakim musi zosta¢ poddany model dynamiki lotu oraz
przedstawiono uwagi dotyczgce weryfikacji modelu.

1. Wprowadzenie

Zadaniem symulatoréw lotu jest obnizenie kosztéw i zwiekszenie efek-
tywnosci procesu szkolenia pilotow statkéw powietrznych. Obecny stan
techniki pozwala na konstruowanie symulatorow mogacych zastgpi¢ samolot
szkolny przynajmniej na niektérych etapach szkolenia personelu latajacego. Ze
wzgledu na to, ze symulator jest urzadzeniem naziemnym i sytuacje zdarzajgce
sie podczas lotu sg symulowane, mozliwe jest realizowanie scenariuszy, ktore
w normalnych warunkach nie mogtyby sie odby¢ ze wzgledu na zagrozenie
bezpieczenstwa zatogi i statku powietrznego.

Jednym z elementéw niezbednych do prawidtowej symulacji zachowania
sie samolotu w trakcie lotu i poruszania sie po ziemi jest poprawny model
dynamiki ruchu samolotu. W duzej mierze od jakosci tego modelu zalezg od-
czucia pilota wykonujgcego ¢wiczenie i jego ocena wartosci symulatora lotu.
Mozliwosci modelu dynamiki lotu samolotu majg tez znaczacy wptyw na za-
kres zadan, do jakich symulator moze zosta¢ zastosowany. Kiepska jakosé
modelu dynamiki lotu moze spowodowac, ze symulator bedzie traktowany nie
jako petlnowartosciowe urzgdzenie, lecz jako "zabawka”, ktéra powoduje po-
wstawanie ztych nawykéw i wydtuza proces szkolenia.
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Dotychczasowe dos'wiadczenia wykazuja, ze weryfikacja modelu dynamiki
lotu jest jedng z najbardziej czasochtonnych i najbardziej zmudnych czynno-
sci jakie muszg zosta¢ wykonane podczas konstruowania symulatora.. Fakt ten
wynika z wymagan, jakie stawia sie dynamice lotu we wspotczesnym symula-
torze lotniczym.

2. Wymagania wobec modelu dynamiki lotu stosowanego
w kompleksowym symulatorze lotu

2.1. Bezpieczenstwo ¢wiczacego

Podstawowym wymogiem, jaki musi spetni¢ model dynamiki lotu jest za-
pewnienie ¢éwiczgcemu maksymalnego bezpieczeristwa podczas wykonywania
zadania w symulatorze lotu. Jednym z celdw konstruowania symulatordw jest
umozliwienie wykonania zadanego scenariusza bez narazania ¢wiczacego na
niebezpieczenstwo wypadku lotniczego. Naziemne symulatory lotu zapewniajg
realizacje tego wymogu niejako z definicji. Pojawia sie jednak problem
wynikajgcy z faktu, ze symulator jest urzgdzeniem technicznym i jako taki
stanowi zagrozenie dla pilota wykonujacego ¢wiczenie. Udziat dynamiki lotu
w tworzeniu takiego zagrozenia polega na tym, ze dynamika lotu generuje
predkosci i przyspieszenia wptywajace na ruchy platformy (w przypadku ru-
chomego symulatora lotu) oraz generuje sile realizowang przez uktad wykonaw-
czy symulacji sit na organach sterowania. Zaréwno w przypadku platformy,
jak i uktadu symulacji sil istnieje niebezpieczenstwo zajscia stanu, ktory spo-
woduje utrate zdrowia pilota. Moze to nastgpi¢ w wyniku nieprawidtowego
dziatania modelu dynamiki lotu, ktory w jednym ze stanéw lotu moze wyge-
nerowacé przyspieszenia niebezpieczne dla pilota. Podobna sytuacja zachodzi
w przypadku stosowania aktywnego uktadu symulacji sil na organach sterowa-
nia. Oprogramowanie dynamiki lotu moze wygenerowacé sity, ktdre sg w stanie
spowodowaé obrazenia u ¢wiczgcego pilota. Zapobieganie takim sytuacjom
jest podstawowym wymogiem, stawianym modelowi dynamiki lotu. Wymaog
bezpieczenstwa jest realizowany przez caly system zabezpieczeh obejmujacy
zardwno zabezpieczenia programowe jak i zabezpieczenia sprzetowe. Zabez-
pieczenia wystepujace w modelu dynamiki lotu majg charakter programowy
i obejmuja:

= ograniczenia sit wystepujacych na organach sterowania do wartosci, ktére
nie mogg spowodowac obrazen u pilota;
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< odpornos¢ na brutalne sterowanie;
= sterowanie ttumieniem w uktadach symulacji sit na organach sterowania;

= ograniczenia przyspieszenn wynikajacych z rozwigzania réwnan ruchu,
zwiaszcza przyspieszenimpulsowych;

= zabezpieczenia przed generowaniem niepoprawnych wartosci w przy-
padku wystgpienia btedéw arytmetycznych np. dzielenia przez zero;

= sterowanie blokadami organéw sterowania (w przypadku symulowania
awarii ukladu sterowania) za pomoca informacji dla uktadu wykonaw-
czego o koniecznosci zablokowania uktadu, a nie przez wymuszanie duzej
sity.

Wymienione zabezpieczenia, wraz z zabezpieczeniami sprzetowymi,
dziatajgcymi w uktadach wykonawczych (sterownik, uktady hydrauliczne lub
elektryczne) zapewniajg pilotowi bezpieczenstwo podczas wykonywania ¢wi-
czenia. Wszystkie wymienione zabezpieczenia sg poddawane drobiazgowym
testom podczas budowy symulatora.

2.2. Prawidtowos¢ odczué

Jednym z podstawowych wymagan, jakie sg stawiane symulatorowi jest
wytworzenie u ¢wiczacego pilota wrazenn mozliwie najblizszych wystepujgcym
w trakcie prawdziwego lotu. Wymaganie to powoduje, ze przy dopasowywaniu
modelu dynamiki lotu do pracy w symulatorze lotu ostatecznym czynnikiem
weryfikujgcym poprawnos¢é modelu sg odczucia doznawane przez pilota w trak-
cie symulowanego lotu. Koniecznos$¢ spetnienia tego warunku ma, z punktu
widzenia konstruktora modelu, swoje zalety i wady.

= Glowne zalety to:

— mozliwe sa modyfikacje modelu, ktore nie sg zgodne z fizykg zja-
wisk zachodzgcych w prawdziwym samolocie, lecz pozwalajgce na
osiggniecie zamierzonego efektu np.: zjawiska drgania drazka ste-
rowego przy oderwaniu strug na skrzydle nie sg symulowane za
pomocg zmiany modelu aerodynamiki lecz za pomocg sztucznego
wprowadzenia drgan drazka bezposrednio do modelu sit na orga-
nach sterowania;

27 — Mechanika w lotnictwie
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— mozliwe jest usuniecie z modelu tych elementéw, ktére nie majag
istotnego wptywu na odczucia pilota np. nie jest konieczne
doktadne odzwierciedlenie zmiany masy samolotu; wystarczy by
zmiana masy byla w przyblizeniu zgodna ze stanem faktycznym;
pozwala to na uproszczenie modelu zuzycia paliwa w silniku samo-
lotu;

— mozliwe jest stosowanie danych przyblizonych, zwlaszcza w tych
przypadkach, w ktérych istniejg duze trudnosci w zgromadzeniu od-
powiednich danych np. w przypadku parametrow masowych uzbro-
jenia, charakterystyk podwozia.

« Gtéwne wady to:

— koniecznos¢ zapewnienia prawidtowosci odczu¢ w catym zakresie
stosowania symulatora;

— koniecznos¢ ”usredniania” wrazenn doznawanych przez pilotow w
trakcie wykonywania lotéw testowych (niejednoznacznos¢ ocen);
— brak mozliwosci weryfikacji odczu¢ pilotbw w przypadku zajscia

sytuacji nietypowych lub awaryjnych;
— trudnosci z weryfikacjg w przypadku samolotéw prototypowych lub
produkowanych w krotkiej serii.

2.3. Pelny zakres stosowalnosci

Szeroki zakres zastosowan symulatorow lotu powoduje dodatkowe wyma-
gania wobec modelu dynamiki lotu. Model dynamiki lotu do zastosowania w
symulatorze lotu powinien ocbejmowac wszystkie stany lotu, caty zakres ruchu
samolotu po Ziemi poczawszy od kolowania przez start do lgdowania. Po-
nadto konieczne jest uwzglednienie rozmaitych wariantéw podwieszen uzbroje-
nia zewnetrznego, zatankowania paliwem i obsadzenia zatogg. Poniewaz symu-
latory majg stuzy¢ do éwiczenia zachowania, sie w warunkach ekstremalnych,
konieczne jest uwzglednienie przez model dynamiki lotu stanéw awaryjnych.
Wymienione uwarunkowania, powodujg, ze nie mozna stosowa¢ uproszczen -
dopuszczalnych w wielu innych zastosowaniach - takich jak:

— zatozenie o matych katach natarcia i $lizgu;
— zatozenie o matych ruchach wokét potozenia réwnowagi;

— zatozenie o prostoliniowym ruchu na ziemi;
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- zatozenie o nieprzekraczaniu krytycznego kata natarcia.

W zastosowaniach symulatorowych mamy do czynienia ze wszystkimi
aspektami ruchu samolotu poczgwszy od kotowania, przez start do lotéw w
catym zakresie predkosci i ladowania. Loty sg wykonywane w catym zakresie
katéow natarcia i $lizgu. Duze katy natarcia wystepuja na przykiad w trak-
cie przeciggniecia, korkociggu oraz w trakcie silnego wiatru. W tym ostatnim
przypadku krytyczny jest etap poruszania sie samolotu po Ziemi przy wietrze
wiejgcym z boku lub z tyhi. Ze wzgledu na to, ze z reguly nie sg dostepne
dane dotyczace charakterystyk aerodynamicznych samolotu dla katow natar-
cia wiekszych niz 90 stopni i katéw slizgu wiekszych niz 60 stopni konieczne
jest sztuczne ograniczanie tych katdw do wartosci, dla ktoérych sg dostepne
dane.

Innym istotnym aspektem zastosowania modelu dynamiki do symulatora
jest konieczno$é wiarygodnego symulowania standéw awaryjnych. Trudnos¢ po-
lega na tym, ze w wielu przypadkach nie sg dostepne informacje o zachowaniu
sie samolotu po zajsciu stanu awaryjnego. Instrukcje eksploatacji samolotu
informujg o stanach poprzedzajgcych zajscie awarii, natomiast zachowanie sie
samolotu po zajsciu awarii bardzo czesto jest nieznane.

2.4. Rozwiagzanie uktadu rownan rucliu w czasie rzeczywistym

Warunek rozwigzania uktadu réwnan rozniczkowych opisujgcych ruch sa-
molotu w czasie rzeczywistym przestat by¢é warunkiem krytycznym z chwilg
zastosowania do symulatoréw bardzo szybkich komputeréw wyposazonych
w procesory RISC. Komplikacja modelu dynamiki ma jednak swoje gra-
nice. Wynikajg one z tego, ze jeden komputer nie zajmuje sie wytacznie
rozwigzywaniem uktadéw réwnan dynamiki lotu. Réwnania ruchu samolotu
sg tylko jednym z zadan, ktére musi wykonywaé¢ komputer i w zwigzku z
tym model dynamiki lotu nie moze by¢ zbyt skomplikowany. W symulatorze
pracujgcym z czestotliwoscig okoto 30 Hz czas jednego cyklu obliczern nie moze
przekracza¢ 0.01 sekundy. Wynika to stad, ze czas jaki pozostaje do dyspozy-
cji musi zostac¢ podzielony miedzy bloki programu zajmujace sie sterowaniem
instalacjami symulowanego samolotu, sterowaniem celami, wyposazeniem spe-
cjalnym (uzbrojeniem) oraz dokonujgce transmisji miedzy pozostatymi kom-
puterami systemu informatycznego symulatora, (zadania transmisji i synchro-
nizacji zajmowatly w zastosowanych przez MP-PZL rozwigzaniach najwiecej
czasu).
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2.5. Odpornos¢ na zakitécenia danych wejsciowych

Danymi dostarczanymi do modelu dynamiki lotu sa potozenia organéw
sterowania uzyskiwane ze sterownika potgczonego z kabing oraz dodatkowe
informacje uzyskiwane z czesci oprogramowania symulujgcego prace instalacji
poktadowych samolotu. Dane uzyskiwane sg z czujnikdéw zainstalowanych w
kabinie za posrednictwem komputera sterujacego kabing (sterownika). Mimo
kontroli przeprowadzanej przez sterownik informacje dostarczane do oprogra-
mowania dynamiki lotu muszg by¢ ponownie sprawdzane. Innym rodzajem
zakidcenia jest nierownomiernos¢ kroku catkowania. W symulatorze krok
catkowania jest obliczany na podstawie uptywajgcego czasu rzeczywistego. Ze
wzgledu na to, ze blok dynamiki lotu jest wykonywany sekwencyjnie z in-
nymi modutami dziatajacymi w symulatorze, czas wykonywania tych blokéw
wptywa na diugos¢ kroku catkowania. Jednym z elementéw krytycznych jest
konieczno$¢ synchronizacji komputeréw pracujgacych w sieci. Czas martwego
wyczekiwania na synchronizacje komputerdw stanowi duzg czes¢ jednego cyklu
pracy symulatora i zmienia sie do$¢ znacznie. Do catkowania réwnan ruchu
musi zosta¢ uzyta metoda mato wrazliwa na zakitécenia. W zbudowanych
symulatorach byta stosowana, metoda Rungego-Kutty rozwigzywania ukiadu
rownan rézniczkowych zwyczajnych. Dotychczasowe doswiadczenia wykazuja,
ze metoda ta dobrze nadaje sie do symulatoréw lotu.

3. Model podstawowy dynamiki lotu (uzyskany z badan
tunelowych i badan w locie)

3.1. Model bryty samolotu

Samolot jest traktowany jako bryla sztywna o szesciu stopniach swobody.
Stery traktowane sg jako niewazkie. Uwzgledniana jest zmiana masy samolotu
spowodowana ubywaniem paliwa ze zbiornikéw i zrzutem $rodkéw bojowych.
Ruch samolotu jest modelowany za pomocg szeSciu réwnan rozniczkowych
zwyczajnych opisujacych oddziatywanie sit i momentéw sit zewnetrznych oraz
szesciu réwnan rézniczkowych zwyczajnych opisujacych zwigzki kinematyczne
miedzy gquasipredkosciami w uktadzie nieinercyjnym zwigzanym z samolotem
i predkosciami w uktadzie inercyjnym zwiazanym z Ziemia.
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3.2. Model aerodynamiki

Do modelowania optywu samolotu przez powietrze jest stosowana aero-
dynamika stacjonarna. Wspotczynniki aerodynamiczne majg posta¢ wielo-
mianéw zaleznych od katéw natarcia i slizgu oraz liczby Macha. Powyzej
krytycznego kata natarcia wspo6tczynniki aerodynamiczne sg modyfikowane za
pomocg liniowych zaleznosci od katdéw natarcia i Slizgu.

3.3. Model podwozia

Golen podwozia jest traktowana jako sprezyna o sztywnosci zmieniajg-
cej sie wraz ze stopniem skrocenia goleni podwozia. Réwnolegle do sprezyny
jest podigczony ttumik o zmiennym ttumieniu. Model podwozia uwzglednia
zmienne wspotczynniki tarcia pneumatyka o podtoze w zaleznosci od panujg-
cych warunkéw atmosferycznych i rodzaju nawierzchni drogi startowej. Model
podwozia uwzglednia sily tarcia tocznego powstajgce podczas ruchu nieza-
hamowanego kota, tarcia, kola zahamowanego, sity boczne powstajgce pod-
czas ladowania z wiatrem bocznym oraz ttumienia, powstajace przy zakretach.
Nie uwzgledniono wptywu momentéw bezwiadnosci podwozia na momenty
bezwtadnosci catego samolotu. Ruch podwozia jest opisany za pomocg ukiadu
réwnan rdézniczkowych zwyczajnych.

3.4. Model sit sterujgcych

Sitami sterujacymi zachowaniem samolotu sa sity aerodynamiczne powsta-
jace na skutek wychylenia powierzchni sterowych, sity wynikajgce z dziatania
zespotu napedowego, sity wynikajace z oddziatywania podwozia samolotu z
podtozem i sity wynikajgce z oddziatywania na samolot uzytego uzbrojenia.
Sity aerodynamiczne sg proporcjonalne do wychylenia powierzchni sterowych.
Modele pracy powierzchni sterowych uwzgledniajg luzy w uktadach sterowa-
nia oraz nieliniowosci przetozenh miedzy wychyleniem drazka sterowego lub
pedatéw i wychyleniem powierzchni sterowych. Zespdt napedowy oddziatuje
na samolot sitg ciggu, momentami giroskopowymi oraz w przypadku samo-
lotu $migtowego momentem od Smigla. Uzbrojenie oddziatuje na samolot sitg
odrzutu podczas strzelania z dziatka.



422 Z.Paturski, R.Rucinski

4. Modyfikacja modelu podstawowego

4.1. Ograniczenie katow natarcia i katow slizgu przy matych predkosciach
lotu

Duze katy natarcia i $lizgu powstajg najczesciej w trakcie postoju lub po-
wolnego ruchu samolotu po ptycie lotniska przy silnie wiejgcym wietrze. Wiatr
wiejacy z boku samolotu lub z tylu powoduje powstanie katéw sSlizgu powyzej
90 stopni. Poniewaz wspotczynniki aerodynamiczne sg wyznaczane dla katow
Slizgu mniejszych od 60 stopni, przekroczenie wartosci granicznej powoduje,
ze wspotczynniki aerodynamiczne obliczone za pomocg wielomianow aproksy-
macyjnych sg niepoprawne. W efekcie powstaje zjawisko "zwiewania” samo-
lotu z pasa. Zjawisko to moze wpltywac¢ na inne modele, na przykiad na sity
powstajgce w podwoziu. Efektem tego moze by¢ obracanie sie sa molotu na
pasie startowym. Poniewaz zjawisko takie nie moze wystgpi¢ w trakcie sy-
mulacji, konieczne jest modyfikowanie katéw slizgu tak, by z jednej strony
zapewni¢ poprawne zachowanie samolotu podczas ruchu na pasie startowym
i w trakcie kotowania, a jednoczesnie uzyskac efekty dziatania bocznego wiatru
na samolot.

Podobne zjawiska wystepujg w przypadku symulacji turbulencji atmosfe-
rycznej. Podmuch pionowy o duzej predkosci wystepujgcy podczas toczenia
sie samolotu z niewielkg predkoscig powoduje powstanie duzych katéw natar-
cia. Podstawienie tych katéw natarcia do rownan powoduje, ze samolot "staje
deba”. W konsekwencji nastepuje zaburzenie rozwigzania réwnan ruchu.

4.2. Ograniczenia sit i momentéw dziatajacych na samolot przy zetknieciu
z ziemig

Uderzenie kolami o Ziemie powoduje powstanie sit w goleniach podwozia.
Sita w goleni podwozia jest funkcjg predkosci pionowej samolotu oraz przemie-
szczenia pionowego samolotu. Predkos$¢ i przemieszczenie samolotu sg efektem
catkowania rownan ruchu samolotu. Przemieszczenie pionowe samolotu w jed-
nym kroku catkowania, zalezy od dtugosci kroku catkowania. Czesto sie zdarza,
ze wyliczona sifa jest bardzo duza. Duza sita dziatajgca na samolot powoduje
powstanie gwattownych przyspieszen nie wystepujacych w rzeczywistosci. Je-
szcze bardziej niekorzystny przypadek zachodzi jezeli lgdowanie nastepuje z
bocznym wiatrem. W takim przypadku ladowanie przeprowadzane jest w ten
spos6b, ze najpierw o Ziemie uderza jedno koto, a nastepnie drugie. Uderzenie
jednym kotem powoduje powstanie duzej sity oraz duzego niezréwnowazonego
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momentu. Moment ten powoduje przewrdcenie sie samolotu. Efektowi temu
mozna zapobiec przez sztuczne ograniczenie momentu przechylajgcego samo-
lot.

4.3. Modyfikacje modelu wymuszone przez symulowane awarie

Podstawowy model dynamiki lotu nie zawiera z reguty informacji o za-
chowaniu sie samolotu w sytuacjach awaryjnych. Do awarii wptywajacych
bezposrednio na dynamike lotu samolotu nalezg awarie urzadzerh sterujacych
(blokada lub zerwanie wiezi mechanicznej miedzy organem sterowania i
powierzchnig sterowq), awarie podwozia (zablokowanie podwozia w potozeniu
"zamkniete” lub "otwarte” , czeSciowe wypuszczenie podwozia, awaria zamkow
blokujgcycli podwozie w potozeniu "otwarte”, pekniecie opony, zablokowanie
hamulcoéw). Z punktu widzenia modelowania zjawiska najbardziej ktopotliwe
sg przypadki niesymetrycznego wypuszczenia podwozia. Kilopotliwo$¢ tego
przypadku polega na tym, ze nie sa dostepne dane dotyczace charaktery-
styk aerodynamicznych samolotu z jedng golenig wysunietg. Dokonanie po-
miaréw wspdtczynnikéw aerodynamicznych w czasie badan w locie nie jest
mozliwe. Z podobnym przypadkiem marny do czynienia przy symulowa-
niu niesymetrycznego wychylenia klap. Asymetryczne wychylenie klap jest
bardzo groznym zjawiskiem poniewaz powoduje powstanie duzego momentu
przechylajgcego, ktory jest trudny do zréwnowazenia za pomocg lotek. Po-
nadto dodatkowe zagrozenie spowodowane jest tym, ze klapy sga wysuwane
na matych wysokosciach lotu, co utrudnia lub uniemozliwia wykonanie odpo-
wiedniego manewru. Z tych powodéw symulacja awarii byta przeprowadzana
metodg kolejnych przyblizen, w ktorej ostateczna postac¢ algorytmu symulacji
awarii zostatla opracowana po wielu lotach testowych z udziatem pilotdw.

4.4. Modyfikacje modelu spowodowane op6znieniami powstajgcymi w sy-
stemie symulatora

W modelu dynamiki lotu zaklada sig, ze efekt zadziatania pewnej przy-
czyny pojawia sie natychmiast po powstaniu tej przyczyny. Ewentualne opd-
Znienia moga powstawac tylko na skutek bezwtadnosci samolotu. Tymczasem
symulator jest urzadzeniem technicznym, ktére wprowadza pewne op6znienia
wynikajgce z koniecznosci dokonania obliczen, transmisji danych miedzy kom-
puterami, synchronizacji dziatan poszczeg6lnych komputeréw itp. Wezmy pod
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uwage nastepujacy przyktad: pilot wychyla drazek sterowy " na siebie”. Infor-
macja o wychyleniu drazka, jest przekazywana przez uktad pomiarowy do kom-
putera zarzadzajgcego kabing (sterownika). Sterownik przekazuje informacje
do komputera gtdwnego. W komputerze gtéwnym informacja ze sterownika
zostaje przetozona na wychylenie katowe steru wysokosci. Wychylenie steru
wysokosci powoduje powstanie momentu, ktéry wstawiany jest do réwnan ru-
chu. Rozwigzywany jest ukiad réwnan ruchu oraz wyznaczane sity dziatajgce
na drazek w kabinie pilota. Informacje o predkosci i potozeniu samolotu sg
przekazywane do modutu symulujgcego prace instalacji samolotu. Modut ten
wyznacza miedzy innymi potozenie wskazowek przyrzgdéw w kabinie pilota.
Potozenie wskazowek przyrzaddéw jest przekazywane do sterownika, a stamtad
do imitatoréw przyrzadéw. Imitatory ustawiaja wskazéwke w pozadanym
potozeniu. Sterownik przekazuje takze informacje o sile do uktadu symulacji
sit na drazku sterowym. W tym momencie pilot dostrzega reakcje samolotu na
przyrzadach i odczuwa zmiane sity na drazku sterowym. Jak wida¢, informacja
0 podjeciu dziatania przez pilota musi przejs¢ dos¢ dtuga droge, zanim bedg wi-
doczne efekty. Poniewaz model dynamiki samolotu powinien oddawac reakcje
rzeczywistego samolotu konieczna jest modyfikacja niektdrych wspoétczynnikéw
aerodynamicznych, tak by ostateczna reakcja symulatora byta podobna do re-
akcji rzeczywistego samolotu.

5. Wspotpraca z pilotami

5.1. Konieczno$¢ "dostrajania” modelu na podstawie symulacji testo-
wych

Ostatecznym kryterium poprawnosci dziatania symulatora jest pozytywna
ocena pilotow. Model dynamiki lotu uzyskany z badan tunelowych modelu lub
badan w locie z reguty nie spetnia wymagan pilotéw co do zgodnosci zachowali
z oryginatem. Kluczowym zagadnieniem jest rozpoczecie wspdtpracy z pilo-
tami na odpowiednio wczesnym etapie konstruowania symulatora. Pozwala to
na stopniowe usuwanie btedéw i niezgodnosci modelu z oryginatem. Jest dos$é
istotng rzeczg podejmowanie wspoétpracy zardéwno z pilotami doswiadczalnymi
jak i z pilotami z jednostek, w ktérych symulator bedzie uzywany. Wynika
to stad, ze kazdy uzytkownik zwraca uwage na inny aspekt funkcjonowania
symulatora. Na poczatkowym etapie testowania nowej konstrukcji najbar-
dziej pozadana jest wspoOtpraca a pilotami doswiadczalnymi, poniewaz lepiej
od pilotéw z jednostek liniowych orientujg sie w fizyce zjawisk zachodzacych
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w samolocie podczas lotu. Dzieki nim mozliwe jest "dostrojenie” podstawo-
wych charakterystyk aerodynamicznych, sit na organach sterowania itp. W
koncowym etapie testowania pozgdana jest wspoétpraca z pilotami z jednostek
docelowych. Piloci ci sg wyczuleni na te cechy symulatora, ktére sg najistot-
niejsze w procesie szkolenia.

5.2. Oszacowanie jakos'ci symulacji

Oceny jakos'ci symulacji dokonywane przez réznych pilotéw bardzo czesto
réznig sie diametralnie. Na przykiad przy testowaniu skutecznosci lotek sy-
mulatora samolotu TS-11 Iskra niektérzy piloci twierdzili, ze lotki sg za mato
skuteczne, podczas gdy inni byli zdania, ze lotki sg zbyt skuteczne. Jeszcze
wieksze problemy powstajg przy szacowaniu przyczyn zaistniatych niepra-
widtowosci. Nalezy podchodzi¢ z duzg rezerwg do przyczyn nieprawidtowego
zachowania sie symulatora sugerowanych przez pilotéw. Poniewaz zmiana jed-
nego wspotczynnika aerodynamicznego powoduje daleko idgce konsekwencje,
nalezy dokonywac jej z duzg ostroznoscig. Kazda poprawa powinna by¢ prze-
testowana przez kilku pilotéw w czasie réznych lotéw. Zdarza sie bowiem dos¢
czesto, ze poprawa jednego parametru powoduje pogorszenie jakos'ci symulacji
w innych stanach lotu. Wynika to z duzej komplikacji catego systemu i duzej
ilosci sprzezenn miedzy poszczeg6lnymi modutami. Konieczna jest tez swiado-
mos$¢, ze nie jest mozliwe uzyskanie idealnej zgodnosci symulacji z rzeczywi-
stym samolotem. Z tego wzgledu konieczne jest wypracowanie kompromisu
miedzy oczekiwaniami, mozliwosciami i nakladami na opracowanie symula-
tora.

6. Whnioski

Opracowanie modelu dynamiki lotu sklada sie z dwu czesci. Cze$¢ pierw-
sza polega na okresleniu wspotczynnikéw aerodynamicznych i charakterystyk
podwozia na podstawie badann modeli samolotu w tunelu aerodynamicznym,
badan stoiskowych podwozia i badarh w locie samolotu. Od jakos$ci tych badan
zalezy w duzej mierze jako$¢ modelu dynamiki lotu. Z tego powodu nalezatoby
przyszte konstrukcje lotnicze juz na etapie projektu przystosowac do tworzenia
dla nich symulatoréw. W obecnej sytuacji producenci samolotow nie sg przy-
gotowani do dostarczania danych niezbednych do skonstruowania symulatora.
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Brakuje czesto podstawowych danych, a wiele parametrow samolotu zmie-
nia sie bardzo czesto w wyniku modernizacji samolotu utrudniajac tworzenie
modelu dynamiki lotu. Wiele probleméw stwarza tez modelowanie sytuacji
awaryjnych. Nie ma bowiem mozliwosci przetestowania ich na prawdziwym
samolocie ze wzgledéw bezpieczenstwa. Nie sg tez dostepne wyniki badan tu-
nelowych dla modelu z wypuszczonymi niesymetrycznie klapami, podwoziem
czy z podwieszonym uzbrojeniem. Druga cze$¢ opracowania modelu dynamiki
lotu sprowadza sie do testowania oprogramowania i wprowadzania poprawek.
Na tym etapie konieczna jest wsp6tpraca uzytkownika kohcowego oraz pilotéw
doswiadczalnych. Bardzo korzystna jest sytuacja, w ktorej samolot, do ktérego
jest budowany symulator, jest znany duzej liczbie pilotéw. Wynika to stad, ze
piloci po "przelataniu” kilku godzin w kabinie symula™pra przyzwyczajaja sie
do niego i zaczynajg im umykac¢ btedy oczywiste dla pilotéw ktérzy zasiadajg
w kabinie symulatora po raz pierwszy. Problem ten nabiera znaczenia w przy-
padku konstruowania symulatora do samolotéw wprowadzanych do produkcji
seryjnej. Liczba pilotéw latajgcych takim samolotem jest niewielka, stad trud-
nosci z uzyskaniem opinii od duzej liczby pilotow. Przypadek nowo wprowa-
dzanego samolotu jest najbardziej pozadany z punktu widzenia, uzytkownika
sprzetu, ktéry spodziewa sie otrzymaé samolot wraz z symulatorem. Jest tez
najtrudniejszy do zrealizowania. Z tego wzgledu konieczna jest wspotpraca
miedzy producentami przy tworzeniu samolotu i symulatora, do niego.

Adaptation of Airplane Dynamie Parameters to Meet a Flight Simulator
Needs

Summary

The paper presents problems which the authors met during the work on adap-
tation of the mathematical model of an airplane to meet the specific requirements
of the TS-11 Iskra flight simulator. The flight simulator requirements imposed on a
dynamic model of airplane as well as details of model modification and airplane model
validation were discussed.



MECHANIKA
W LOTNICTWIE
"M L-Vr 1994

ANALIZA DYNAMIKI SAMOLOTU PO WEJSCIU
W PODMUCH PRZY UWZGLEDNIENIU WPLYWU
STRUMIENIA ZASMIGLOWEGO

JIMOH PEDRO

Instytut Lotnictwa, Warszawa

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne wptywu
uskoku wiatru typu " microburst” na dynamike samolotu z uwzglednie-
niem strumienia zasmigtowego. Dynamiczne réwnania ruchu samolotu
wyprowadzono stosujgc formalizm Boltzmanna-Hamela. Uwzgledniono
dodatkowy wptyw strumienia zasmigtowego na dynamike za pomoca me-
tody Ribnera. Wykonano obliczenia przyktadowe dla réznych sytuacji
przy zmiennym polu wiatru. Otrzymane wyniki ujawniaty zdecydowane
pogorszenie wlasnosci dynamicznych samolotu podczas mimos'rodowego

przejscia przez podmuch wiatru przy uwzglednieniu strumienia zasmig-
lowego.

1. Wstep

W pracy przedstawiono wpltyw strumienia zasmigtowego na wiasnosci dy-
namiczne lekkiego samolotu przy wejsciu w zmienne pole wiatru. Wplywy
zespotu napedowego na dynamike samolotu sg nastepujace:

= bezposredni udziat Smigta, ktory jest zwigzany z sitami wytwarzanymi
przez sSmigto;

= posrednie wptywy wynikajgce ze wzajemnego oddziatywania strumie-
nia zasmigtowego i poszczegbélnych powierzchni nosnych (skrzydia i
usterzenia: poziome i pionowe). Mozna dzieli¢ posrednie wplywy na
[5,10,11,12]:

— wplyw spowodowany zmiang ci$nienia dynamicznego na powierzch-
niach nosnych;

— wplyw spowodowany zmiang odchylenia strug za ptatem w strumie-
niu zasmigtowym;
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- taczny wpltyw spowodowany jednoczesng zmiang cisnienia dyna-
micznego i odchylenia strug za ptatem.

Obserwowano, ze podczas startu lub lgdowania samolotu przy zmiennym
polu wiatru "microburst”, wystepujg duze zmiany predkosci: liniowej i katowej
[9]. Najczesciej te zmiany wywotujg szybkie zmiany ciggu silnika smigtowego,
ktére moga spowodowaé zmniejszenie statecznosci dynamicznej samolotu [6,7].

2. Rownania ruchu samolotu

Samolot traktowano jako bryte sztywng o szesciu stopniach swobody. W
czasie analizy masa samolotu jest stata. Optyw jest quasi-stacjonarny, scisliwy,
nielepki i podkrytyczny. Efekty scisliwosci powietrza uwzgledniono wedtug
zaleznosci Prandtla- Glaeurta. Pominieto oderwania optywu.

Wyprowadzono dynamiczne rdwnania ruchu samolotu w ukfadzie zwig-
zanym z samolotem przy uzyciu formalizmu Boltzmanna-Kamela [3,4]. Te
rownania bedg tu przedstawione w postaci macierzowej:

MV + KMV = Q + UE (2.1)
gdzie zmodyfikowana macierz bezwladnosci:
M= M+ Mn// (2-2)

- wektor przyspieszen oraz wektor predkosci:

VvV = col[U,V,W,P,Q,R] (2.3)
V = col[U,V,W,P,Q,R] (2.4)

- macierz sit zewnetrznych:
= col[X,Y,Z,L,M ,N] (2.5)

przy czym X,Y,Z i L,M,N sa skladowymi sit i momentéw sit zewnetrz-
nych pochodzacych od aerodynamiki, grawitacji i zespotu napedowego; na
przyktad zewnetrzny moment pochylajgcy dziatajgcy na samolot okresla sie
nastepujaco:
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n
M = - mgxccosOcos P+ ™ Pi(zT, costpj + xt,) +
t=i

- J2Jtut,(R cosift + Psm(pT) + -pV\S(-zACx + XACz + cCm) +

(2.6)
+ Mw,{W'- Wzg) + Mq(Q - Qw) + MazHazH
macierz bezwitadnosci:
m 0 0 0 Sz Sy
0 0 -S7Z 0 SX
0 0 .
M A 2.7)
0 -5, sy X xy —IxZ
Sz 0 -SX gy Jy -~Jyz
- Sy 5, 0 Jzx Jzy Jz
macierz kinematyczna K oraz macierz sterowania U:
0 -R Q 0 0 0
R 0 -p 0 0 0
- P 0 0 0 0
K Q .
0o -w V 0 -R Q (2.8)
w 0 -u R 0 -p
-V u 0 -Q -P 0
XsB 0 XSv.
0 0
0 0
U= ZSH (2.9)
0 LS Lsv
Al Sh 0 0

0 N Si /\Bt{)

gdzie w réwnaniach (2.1) -f (2.9):

U,V,w - sktadowe predkosci liniowej;
P,Q,R - sktadowe predkosci katowej;
0,$,<P - katy Eulerowskie;

m - masa samolotu;

Ix i Ji IZ - momenty bezwiadnosci;
JIxyiJdyzrdxz momenty dewiacyjne;

Sx,Sy,Sz - momenty statyczne.
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Bezwymiarowe wspotczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych w row-
naniu (2.6) z udzialem podmuchu wiatru oraz strumienia zasmigtowego zaleza
od katéw: natarcia a, Slizgu f3 oraz liczb Macha i Reynoldsa:

Cx,Cy,Cz,Ci,Cm,Cn= /(0,/3,Ma,Re) (2.10)

Catkowity bezwymiarowy wspétczynnik momentu pochylajacego okreslono
nastepujgco:
Cm=Cm+ AC- + AC* (2.11)

Zwiagzki kinematyczne okre$lono w postaci ogdlnej:

r= co\[xx,yi,zi,$,Q,9\ = F(V0,Ji,W,QW) (2.12)

3. Model uskoku wiatru "microburst”

Sktadowe predkosci wiatru i jej gradienty okreslono z modelu uskoku wia-
tru microburst Bray'a. Jest to tréjwymiarowy model wiatru w oparciu o
dane meteorologiczne zbierane podczas badania JAWS (Joint Airport Wea-
ther Studies) w NASA, USA [1]. Wplywy zmiennego pola wiatru na wiasnosci
dynamiczne samolotu przejawiajg sie w postaci dodatkowych: a) chwilowej
predkosci liniowej; oraz b) chwilowej predkosci katowej.

Predkosci optywu:

VI = (U-wWxgf + (V- WY + (W - Wz)2 (3.1)

podczas gdy chwilowa predkos¢ katowa wiatru jest okres$lona z nastepujacej
zaleznoSci:

KAv = x W =col[Pw,Qw, Rw] (3.2)
gdzie:
WXg-Wyg,Wz - skladowe liniowej predkosci wiatru;
Pw,QwiRw ~ skladowe katowej predkosci wiatru.

4. Model wpltywu strumienia zasmigtowego

Rozpatrzono w niniejszej pracy posrednie wptywy zespotu napedowego jak
wspomniano wyzej we wstepie. Wspodtczynnik wzrostu cisnienia dynamicznego
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na gtéwnym ptacie okreslono z teorii pedu [10,11]:
Vs

analogicznie wspotczynnik wzrostu cisnienia dynamicznego na usterzeniu po-
ziomym:

» = (£ ) m[=+ <4-2)

Zmiana gradientu kata odchylenia strug za ptatem spowodowana strumie-
niem zasmigtowym jest okreslona z metody Ribnera [10,11,12]:

., ,, a fdC-
da
Catkowitg zmiane gradientu wspoétczynnika sity nosnej wzgledem kata na-
tarcia wywotana strumieniem zasmigtowym obliczono z nastepujgcego wzoru:

dCz dC/ dCh,, Su/ de de
da da da s~ da da

5. Symulacja numeryczna i omowienie wynikow

Przeprowadzono symulacje numeryczng dla lekkiego samolotu z napedem
Smigtowym. Zastosowano petne nieliniowe réwnania ruchu samolotu do ana-
lizy numerycznej ze wzgledu na sprzezenie pomiedzy ruchami: podtuznym a
bocznym przy wiekszych odchyleniach od lotu ustalonego. Wybrano sposrod
wielu wynikéw obliczeniowych nastepujgce 4 przypadki do przedstawienia w
niniejszej pracy:

(a) wariant podstawowy (zerowy): tj. bezwietrzny prostoliniowy lot ustalony
na wysokosci 400 m, bez wptywu strumienia zasmigtowego;

(b) wariant pierwszy stanowi prostoliniowy lot ustalony na wysokosci 400 m
w zmienny podmuch wiatru bez wptywu strumienia zasmigtowego;

(c) wariant drugi: tj. bezwietrzny prostoliniowy lot ustalony na wysokosci
400 m z uwzglednieniem wptywu strumienia, zasmigtowego;

(d) Wariant trzeci: prostoliniowy lot ustalony na wysokosci 400 m w zmien-
nym polu wiatru, przy uwzglednieniu wpltywa strumienia zasmigtowego.
Jadro wuskoku wiatru znajduje sie w punkcie o wspo6trzednych
Xw = 1000 mi yw = 200m.
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Otrzymane wyniki symulacji numerycznej przedstawiono na rys.2  rys.13.
W przypadku (b) zauwazono wzrost ttumienia oscylacji szybkich w wyniku
strumienia zasmigtowego, natomiast spadkowi ttumienia oscylacji fugoidalnych
towarzyszy wzrost jego okresu [7]. W przypadku (b) i (d) wystepowato totalne
pogorszenie wilasnosci dynamicznych, ktoére doprowadzito do katastrofy. W
locie w podmuchach wiatru z uwglednieniem wptywu strumienia samolot runat
na ziemie po okoto 33s (rys.9).

Przeprowadzona analiza numeryczna w tej pracy pokazata, ze strumien
zasmiglowy zdecydowanie pogarsza wiasnosci dynamiczne lekkiego samolotu.
Pogorszenie statecznosci dynamicznej wynika ze zmniejszenia zapasu statecz-

nosci statycznej (—dCm/da) samolotu w wyniku zwiekszenia sie de/da przy
usterzeniach: poziomym i pionowym.

W wyniku symulacji numerycznej zauwazono niekorzystny wplyw stru-
mienia zasmigtowego na dynamike samolotu po wejsciu w zmienny podmuch,
ktéry doprowadzit samolot do katastrofy. Otrzymane wyniki symulacji nu-
merycznej potwierdzajg, ze samoloty z napedem $migtowym nie sg mniej za-
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Rys. 2. Przebiegi zmian predkosci lotu samolotu w czasie
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Rys. 3. Zmiany katowej predkosci przechylania w czasie

28 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 5. Zmiany katowej predkosci odchylania w czasie



Analiza dynamiki samolotu... 435

g°u

Rr2o

-100
Lot be? wietrzny i bez wplywu strumienia zaianikioweKu
Lot w f odinuch wiatiu i bez wp ywu strumienia zasir.ig OWego
+ Lot bezwietrzny z wplywem str umema zasmi”~owe”o j
Lot w f odinuth wiatru zwptywein stminicma zaimigtojve”o
-200- j-- " " whe. -
J T ~T i ‘1
0 20 41 60 Si!
t- czas lotu (s)
Rys. 6. Zmiany kata przechylania w czasie
40

o e, \4\* 1
! \ff v

20 40 60 80
t- czas lotu (s)

Rys. 7. Zmiany kata pochylania w czasie



436

Kat odchylania (deg)

-100

=A00

J.Pedro

Lot I>ezwi< trzny i bez wptywu stnijnierua zasitkowego
Lot w podmuch wtafru! bez w”yvjni strumienia zasmiglow
i.0! hezwii trzny z wptywem stnmijeiua zaimi”~owe”o

Lot w poili niich wiatm z wptywe strumieniarzaémi’\owe"o

2u 40 60
1- czas lotu (s)

Rys. 8. Zmiany kata odchylania w czasie

t- czas lotu (s)

Rys. 9. Zmiany wysokos'ci lotu w czasie



A naliza dynamiki samolotu.

czwictrzny i bez wu strumienia zasn iglowego
" podmuch wiatru i -+ wptywu strumidni a zasmiglowego
ezwietrzny z WphyV im strumienia zasmi rfowego

ptywem strumienia fasSmigtowego

Rys. 10. Zmiany kata natarcia w czasie

Rys. 11. Zmiany kata $lizgu w czasie



438 J.Pedro

Rys. 12. Skladowe predkosci wiatru w czasie bez wptywu strumienia zasmigtowego

i0

-_— ()

10 40
t- czas lotu (9

Rys. 13. Skfadowe predkosci wiatru w czasie przy uwzglgdnieniu strumienia
zasmigtowego



A naliza dynamiki samolotu. 439

grozone uskokiem wiatru typu "microburst” niz duze samoloty odrzutowe.
Nalezy prowadzi¢ dalsze prace badawcze dla tego typu samolotow.

Dominujgcy wptyw na wiasnosci dynamiczne samolotu podczas wejscia w
podmuch dla badanego przypadku ma pionowy podmuch W2g, ale nie nalezy
lekcewazy¢ kombinacji sredniej wartosci podmuchu pionowego z podtuznym
gradientem wiatru. Przejscie samolotu obok jadra uskoku wiatru daje mniej-
szy wiatr podtuzny jak réwniez zaktécajagcy boczny moment, ktdry pogarsza
dynamike samolotu.

Gtoéwng wada zaproponowanego modelu wptywu strumienia zasmigtowego
W niniejszej pracy jest trudnos¢ doktadnego okreslenia pola powierzchni
skrzydta i usterzenia umieszczonego w strumieniu zasmigtowym. Przedsta-
wiony model moze by¢ wykorzystany do sprawdzenia wlasnosci dynamicznych
samolotu podczas wejscia w zmienny podmuch wiatru, dla réznych etapdéw
projektowania, eksploatacji i produkcji samolotéw.
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Analysis of Aircraft Dynamics in a Wind Field with Propeller Slipstream
Effects

Summary

Physical and mathematical modelling of aircraft dynamics in a variable wind
field with propeller slipstream effects is presented in the paper. Aircraft dynamics
equations are derived using the Boltzmann-Hamel formalism. The additional effect
of propeller slipstream was included into the model with the aid of Ribner’s method.
Sample numerical simulation was carried out for different situations in a variable
wind. The obtained results showed some degradation in aircraft dynamic properties
during flight in a variable wind field with propeller slipstream.
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ASPEKTY TEORETYCZNE METODY FUNKCJI LAPUNOWA
DO SYNTEZY NIELINIOWEGO PRAWA STEROWANIA
SAMOLOTEM

Jozef Pietrucha
M aria Zlocka
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Oméwiono inng mozliwo$¢ syntezy prawa sterowania niz powszechnie
stosowana metoda Kalmana-Letowa. Wzieto pod uwage koncepcje funk-
cji Lapunowa, ktére zwykle stuzg do badania statecznosci.
Sformutowano " zwykle” i optymalne zagadnienie stabilizacji. Do rozwia-
zania zagadnienia optymalnego zastosowano twierdzenie Krasowskiego.
Podano wskazéwki praktyczne do jego stosowania.

Dla wiasciwej syntezy regulatora sprawg kluczowa jest znajomo$¢ mo-
delu matematycznego obiektu sterowania i dlatego poswiecono temu caty
duzy rozdziat. Zaprezentowano hierarchie modeli ruchu symetrycznego
samolotu nieodksztalcalnego, a przede wszystkim modele uzywane do
sterowania lotami manewrowymi.

Do syntezy nieliniowego prawa sterowania zaproponowano metode Zu-
bowa, ktéra polega na poszukiwaniu funkcji Lapunowa i sterowania w
postaci szeregéw potegowych.

1. Wprowadzenie

Ws$rod zagadnien rozpatrywanych w dynamice lotu wazne miejsce zajmuje
sterowanie ruchem obiektu latajgcego, a zwtaszcza stabilizacja zadanego ruchu
tego obiektu. Zagadnienie takie nazywa¢ bedziemy syntezg prawa sterowania.
Tradycyjnie bywa ono rozwigzywane metoda wielokrotnej analizy (np. [1]).
Zaletg takiej syntezy jest jej uniwersalnos¢, ale analiza wszystkich wariantéw
nie jest mozliwa i nigdy nie mamy pewnosci, ze uzyskaliSmy rozwigzanie opty-
malne.

Bardziej nowoczesng metodg jest podejscie wywodzgce sie z teorii sterowa-
nia. Duzg popularno$¢ wéréd dynamikéw zdobyta zwitaszcza metoda Kalmana-
Letowa [2], gdyz prowadzi ona do regulatora liniowego i stacjonarnego. Jednak
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metoda ta ma te wade, ze wymaga postugiwania sie liniowym modelem obiektu
sterowanego.

Oczywiscie w klasycznych zagadnieniach mechaniki lotu z powodzeniem
stosuje sie modele liniowe, ajuz z reguly linearyzacje przeprowadza sie w celu
odpowiedzi na. pytanie o statecznos$¢ lokalng. W S$lad za tym postepowaniem
linearyzacje przeprowadza sie réwniez w celu przeprowadzenia syntezy. Za-
chodzi jednak obawa, ze w ten sposob traci sie okazje do bardziej efektywnego
wykorzystania sterowania (np. [3]).

W wielu zagadnieniach wspo6tczesnej mechaniki lotu modele liniowe sg ra-
czej wyjatkiem niz regutg. W niektérych wypadkach linearyzacja moze by¢
przeprowadzona w celu odpowiedzi na pytanie o statecznos¢ lokalng, lecz dla
zagadnien lotu manewrowego linearyzacja uniemozliwia przewidzenie statecz-
nosci. Jak pokazano w pracy [4] zdarzaja sie sytuacje, w ktorych sprawa
statecznosci moze by¢ rozstrzygnieta tylko z uwzglednieniem wyrazéw nieli-
niowych.

Celem referatu jest omdwienie innej mozliwosci syntezy prawa stero-
wania; proponujemy mianowicie zastosowanie koncepcji funkcji Lapunowa
wywodzacych sie z bezposredniej metody Lapunowa badania statecznosci.
Oczywiscie, koncepcja ta nie jest nowa - pierwsza praca [5] pojawita sie juz
w r. 1960, ale zawierata ona tylko rozwazania teoretyczne i proste przykiady
ilustrujgce gtdéwne idee; poza tym od tamtego czasu sporo sie zmienito (np.
[6]). Warto takze podkresli¢, ze metoda funkcji Lapunowa przezywa wyrazny
renesans (zob. np. [7]).

2. Sformutowanie zagadnienia stabilizacji

Rozwazmy zagadnienie stabilizacji statku powietrznego opisanego mode-
lem ogélnym:

(2.1)
gdzie:
X - n-wymiarowy wektor stanu zbudowany ze wspo6trzednych
i predkosci uogélnionych;
u - r-wymiarowy wektor sterowania, ktérego sktadowymi sg wy-
chylenia powierzchni sterowych oraz cigg napedu;
/- funkcja wektorowa n-wymiarowa okreslona w obszarze:

t>0 1 < X (2.2)
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taka, ze spetnia warunek:

/(0,0,0 =0 (2.3)
a ii = u(x,t) jest r-wymiarowa funkcjg wektorowg ciagta w obszarze (2.2)
i spetniajaca warunek:

«(0,f) =0 (2.4)

Na norme ] zadnych ograniczen a priori nie naktada sie. Zaktada sie nato-
miast, ze funkcje f(x,u,t) i u(x,t) spetniaja warunki zapewniajace istnienie
i jednoznacznos$é rozwigzania x(t) réwnania (2.1) przy dowolnych warunkach
poczatkowych (x0,t0) z obszaru (2.2).

Klasyczne zagadnienie stabilizacji (tzn. stabilizacji nieoptymalnej czyli
"zwykitej”) polega na wyznaczeniu takiego sterowania u(x, t), aby rozwiazanie
zerowe x(t) = 0 réwnania (2.1) byto asymptotycznie stateczne. Zagadnienie
stabilizacji optymalnej polega na wyznaczeniu takiego sterowania u(x,t), aby
nie tylko rozwigzanie zerowe x(t) = 0 réwnania (2.1) bylo asymptotycznie
stateczne, ale by ponadto funkcjonat:

1= J <px(t),u(x )0 dt (2-5)
to

gdzie <p(x, u, }) jest zadang funkcjg nieujemng w obszarze (2.2), osiagnat war-
tos¢ minimalna.

Warto zaznaczy¢, ze w sformutowaniu nieklasycznym ostabia sie zadanie
statecznosci asymptotycznej dopuszczajac statecznos$¢ nieasymptotyczna, a
nawet techniczng [8].

3. Podstawy matematyczne rozwigzania zagadnienia stabilizacji

3.1. Koncepcja rucliu zaktéconego

U podstaw kazdej metody stabilizacji lezy koncepcja ruchu zakiéconego
z teorii statecznosci, przeniesiona na grunt teorii sterowania. W celu pet-
niejszego naswietlenia tej koncepcji przedstawimy najpierw pewne pojecia z
teorii rownan rozniczkowych [9]. Rozwazmy mianowicie nieliniowe réwnanie
rozniczkowe w postaci:

X = F(X®) (3.1
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Niech Xo(t) oznacza pewne rozwigzanie réwnania (3.1). Nazywamy je
rozwigzaniem lub ruchem niezaktdconym. WprowadZzmy oznaczenie:

x{t) = X(t) - X 0(t) (3.2)

ktore wskazuje, ze x(t) jest odchyleniem rozwigzania X (t) od ruchu
zaktoconego X O(t). Na mocy okreslenia X 0(t) ma miejsce réwnanie:

X 0= F(XO0(t)) (3.3)
Wobec tego dla odchylenia x(t) mamy réwnanie rézniczkowe w postaci:
x = f(x,t) (3.4)

gdzie:
f(x) = F{Xo+ *) - F(Xo) (3.5)

Z oznaczenia (3.5) wynika, ze dla x = 0 zachodzi:
/(0) =0 (3.6)

Dzieki przeksztatceniu (3.2) badanie statecznosci rozwigzania X (t) spro-
wadza sie do badania statecznosci rozwigzania zerowego x = 0, czyli potozenia
réwnowagi dynamicznej (zob. rys.l).

AX A

X=X

Rys. 1 Sprowadzenie badania statecznosci ruchu niezaktoconego w przestrzeni
(X ,t) do badania statecznosci potozenia réwnowagi w przestrzeni (x,t)

Réwnanie rézniczkowe (3.4) nazywa sie rownaniem ruchu zaktéconego lub
rownaniem zredukowanym. W zwigzku z tym rozwigzanie x{t) nazywamy
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ruchem zaktoconym. W teorii sterowania bywa ono czesciej nazywane procesem
nieustalonym lub przejsciowym. Wedtug [10] proces nieustalony jest to zmiana
w czasie wspotrzednych stanu ukiadu od chwili przytozenia wymuszenia na
wejsciu uktadu do chwili rozpoczecia procesu ustalonego - w miare uptywu
czasu proces nieustalony dazy do zera przy zatozeniu statecznosci ruchu.

3.2. Metoda funkcji Lapunowa

Jak wiadomo, podstawy klasycznej teorii statecznosci oparte sg na roéwna-
niu zredukowanym (3.4). Ale w swej fundamentalnej pracy z 1892 r. Lapunow
przedstawit inng metode, ktdrg nazwat drugg metoda, a ktéra w literaturze
wspotczesnej nazywana jest metodg bezposrednig. Istotng cechg tej metody
jest to, ze daje ona warunki statecznosci bez potrzeby rozwigzywania réwna-
nia (3.4).

Kluczowg role w zastosowaniach metody bezposredniej do stabilizacji od-
grywa wyrazenie (w literaturze oznaczane czesto przez B):

dv
P(Vit,x,u) = + <p(x,u,t) (3.7)

w ktorym wielkos¢ V = V (t,x) jest funkcjg Lapunowa, a wielko$¢ < jest
funkcjg podcatkowg we wskazniku jakosci (2.5). Funkcje

dV dV y ,t ntt to 0\
lu = TT + (gra<l'/) f (3'8)

gdzie / jest prawa strong réwnania (2.1), nazywamy pochodng zupetna funkcji
V (t.,x) na rozwigzaniach x lub wzdtuz rozwigzan x réwnania (2.1).

Przypomnijmy, ze funkcjg Lapunowa nazywana jest pewna funkcja ska-
larna V(x, t) o nastepujgcych wiasnosciach:

(a) V>0iV<O0 kiedy i/0

(b) V=0iVvV=0 kiedy x =0

Bazg matematyczng metody funkcji Lapunowa jest Il twierdzenie Lapu-
nowa o statecznosci asymptotycznej ruchu niezakiéconego (zob. lip. [9],
str.382). W tymze twierdzeniu, oprécz pochodnej funkcji Lapunowa, poja-
wia sie wazne pojecie "funkcja majaca nieskonczenie matg granice wyzszego
rzedu”. Dla skrécenia zapisu wlasnos¢ te oznaczmy przez F. Funkcja V (t,x)
ma wiasnos¢ J1 Kiedy spetnione sg nastepujgce warunki:
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gdzie 7 i 6 sg niemalejgcymi funkcjami skalarnymi takimi, ze a(0) = 0 oraz
<50) = 0. Np. funkcja V = (xi + ... + xn) sint ma wiasno$¢ r, natomiast nie
ma jej funkcja V = sinf~rzj + ... -f £n)L chociaz jest ograniczona!

3.3. Twierdzenie Krasowskiego

Warunki wystarczajgce stabilizacji optymalnej modelu (2.1) podat Nikotaj
N. Krasowski w r.1966 w postaci tzw. twierdzenia IV ([11], str.485),
ktére nazwiemy twierdzeniem Krasowskiego. Omowimy je tutaj dla wygody
wprowadzajgc przy tym wspotczesng notacje teorii sterowania.

W swoim twierdzeniu Krasowski przyjat zatozenie, ze istnieje dodatnio
okreslona funkcja V (t,x) majaca wlasnos¢ r oraz istnieje funkcja u°(t,x),
ktére w obszarze (2.2) spetniaja nastepujgce warunki:

1) funkcja
W (t,x) = (3.9)
jest dodatnio okreslona;
2) zachodzi réwnosé
f3(V;t,x,u0(x, t)) —0 (3.10)

3) dla kazdego u zachodzi nieréwnos¢
/3(V;t,x,u) > 0 (3.11)

Przy tych warunkach teza Krasowskiego brzmi: funkcja u°(x,t) jest
rozwigzaniem zagadnienia stabilizacji optymalnej. Ponadto spetniona jest
nastepujgca relacja.:

[e]e) 0o

J (P (),u(t),t) dt = mind <p(x(t),u(h).t) dt = V(t0,x(t0))  (3.12)

3.4. Wskazdwki praktyczne

W praktyce uzytek z twierdzenia Krasowskiego do syntezy prawa sterowa-
nia sprowadza sie do korzystania z dwoch réwnan: pierwszym jest warunek
(3.10), ktory po uwzglednieniu oznaczenia (3.7) i wzoru (3.8) przybiera postac:

B= — + (gradF)>'/ + =0 (3.13)
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Drugie réownanie:

otrzymuje sie z zadania, aby wielko$¢ /? osiggata wartos¢ minimalng. W
réwnaniach (3.13) i (3.14) oznaczono: /[? = /3(V'tx,u), V. = V(t,x),

Widzimy wiec, ze do przeprowadzenia syntezy potrzebna jest znajomos$¢
modelu matematycznego obiektu sterowania (wyrazona poprzez wektor /)
oraz wyspecyfikowanie funkcji tp.

Chociaz wybér funkcji ip zalezy od charakteru konkretnego zadania, to
mozna wyodrebnic¢ trzy istotne watki:

1. minimalizacja wskaZnika (2.5) powinna zapewni¢ dostatecznie szybkie
zanikanie ruchu zaktoconego;

2. wartosé wskaznika (2.5) powinna wiarygodnie szacowaé energie potrzeb-
ng do wypracowywania sterowarn;

3. funkcja podcatkowa ip powinna by¢ na tyle prosta, aby synteza nie
okazata sie zbyt trudna.

Warunki te w sposéb zadowalajacy spetnia funkcja g wybrana w postaci
formy kwadratowej dodatnio okreslonej:

M= xtQx *+ ut Ru (315)

gdzie Qi R sga macierzami wagowymi.

4. Modele matematyczne ruchu samolotu

4.1. Model ruchu przestrzennego samolotu nieodksztatcalnego

Na model matematyczny ruchu samolotu skiadaja sie réwnania ruchu
samolotu modelowanego jako pewien zesp6t ciat (sztywnych i/lub odksztat-
calnych) oraz model obcigzen dziatajgcych na ten zesp6t. Nalezy od razu
stwierdzi¢, ze chociaz w pracach teoretycznych przyjmuje sie model ogo6lny
w postaci (2.1), to taki model nie zostal jeszcze opracowany, zwlaszcza dla
samolotu odksztatcalnego.

Dla ustalenia mysli i uproszczenia zapiséw zajmiemy sie tutaj tylko ru-
chem samolotu nieodksztatcalnego. Standardowy model fizyczny dla takiego
przypadku obejmuje nastepujgce zatozenia:
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< masa i momenty bezwladnos$ci sg stale;

= samolot ma pionowa ptaszczyzne symetrii geometrycznej i masowe;j;
= sita ciggu lezy w ptaszczyznie symetrii;

= pomija sie efekt giroskopowy;

= optyw jest quasistacjonarny;

= sterowanie odbywa sie za pomocg konwencjonalnych organéw sterowa-
nia;

= wychylenia powierzchni sterowej sg ograniczone.

Zauwazmy, iz na tej liscie nie znalazto sie zatozenie, ze zaktocenia warunkow
lotu ustalonego sg mate. Jak zobaczymy dalej, znajdzie to uzasadnienie.

Dla przyjetego modelu fizycznego, w zaleznosci od wybranego ukiadu
wspotrzednych, mozna zbudowaé¢ rozne postacie modelu matematycznego.



A spekty teoretyczne metody funkcji Lapunowa. 449

Réwnania podane sg w ukiadzie nieinercyjnym sztywno zwigzanym z samo-
lotem; poczatek uktadu znajduje sie w $rodku masy C samolotu, a o0s Cx
jest rownolegta do kierunku Sredniej cieciwy aerodynamicznej (rys.2). Model
matematyczny dla takiego przypadku ma postaé¢ (por. [12]):

i = f(x(4) (4.1)
gdzie:
x = [U,V,W-P,Q,R-ct>,d™-h}V (4.2)
oraz:
fi = QW+ RV + -
m
fi - -RU+PW+E NV = P + Qsin4>tg9 + R cos cj)tg9
h - -PV +QU +rh fs = Q cos §) —R singj) (4.3)
U = f9 = Qsingsec9+ R cos fsec9
fb = /io = Usin 9 —V sin $cos 9 —W cos $cos 9

W wyrazeniach (4.2) i (4.3) uzyto nastepujacych oznaczen (podajemy tylko
te, ktoére nie sg naniesione na rys.2): 9, (>i ip- odpowiednio kat pochyla-
nia, przechylania i odchylania; h- wysoko$¢ lotu; X,Y,Z oraz L,M,N -
sktadowe wektordw sit oraz momentéw sit (z uwzglednieniem obcigzen aerody-
namicznych) wzgledem osi x, yi 2\ m - masa samolotu; A,B,C - momenty
bezwladnos$ci samolotu wzgledem osi x, y i z.

Zauwazmy, ze réwnanie (4.1) jest nieliniowe, niezaleznie od charakteru
obcigzen X,Y,Zoraz L,M,N. Zauwazmy takze, ze rbwnanie to nie zawiera
jeszcze wektora sterowania; wektor ten pojawi sie dopiero na etapie specyfiko-
wania wymienionych obcigzen.

Obcigzenia aerodynamiczne dziatajagce na samolot sg waznym elementem
modelu i w istotny spos6b wptywaja na charakterystyki dynamiczne samolotu.
Dla dowolnego ruchu przestrzennego obcigzenia te zalezg od ksztattu samolotu,
wychylen powierzchni sterowych 8h, $v, katow natarcia a i $lizgu (3oraz
predkosci samolotu Vq.

4.2. Hierarchia modeli ruchu symetrycznego samolotu nieodksztatcalnego

Poniewaz rozwigzanie zagadnienia syntezy zalezy od klasy modelu, wiec
przedstawimy Kkilka r6znych modeli ruchu samolotu. Dla ruchu symetrycznego

29 — Mechanika w lotnictwie
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(podtuznego) wektor stanu (4.2) redukuje sie do postaci:
x = [U,W,Q.9,h]T (4.4)

a réwnanie stanu (4.1) przybiera postac:

U= —QW X W=QU ‘ Q M
= + — = + — = - Jm
m m ° (4.5)
9=0Q h=Usm9—W cos9
X = PooSCx —mgsin9 + T cos as
Z = PooSCz+ mgcos9- Tsinas (4.6)
Al —PyjS(('m
gdzie:
Poo = T”PooVc 4.7)
Poo ~ (gestos'¢ powietrza niezaburzonego;
as - kat miedzy wektorem ciagu i osig podtuzng samolotu;
c - S$rednia cieciwa aerodynamiczna;
Cx = Clsina —Cdcosa
(4.8)

Cz=-Clcosa- Cdsina

Poniewaz obcigzenia aerodynamiczne zalezg od zmiennych Vc i a, warto
zatem ”"stary” wektor stanu (4.4) zastgpi¢ wektorem "nowym”:

z = [a,Vc,Q,e,h]T (4.9)

dzieki czemu uktad réwnan (4.5) mozna przedstawi¢ w postaci:
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F2 - {g<¢VceCx - Fsin6 + tVce cosas)cosa +
+ (qooVcCz + gcos 0 - tVcsmas)sm a
(4.11)
Fs = PsziSpJdi Fa=Q
F5 = Vecsin(0 —a)
przy czym dla skrécenia zapisu wprowadzono oznaczenia:
g°° =S b mvC = T (4712)

Nalezy podkresli¢, ze model (4.10) ma na razie znaczenie li tylko sym-
boliczne, gdyz wektor sterowania u nie zostat jeszcze dookreslony. Zatézmy
zatem, ze bedziemy sterowac za pomocag steru wysokosci i dzwigni sterowania
silnikiem, tzn. zmiennymi sterujgcymi beda wychylenia steru i modut ciggu
silnika:

u= [6h,T\t (4.130

Teraz mozemy juz zatozy¢ konkretng posta¢ funkcyjna wspdtczynnikéw sity
nosnej i oporu:

Ci = Ci(x,a,Q,6f)
(4.14)

Cd = Co(0:,a,Q,0ij)

Dalsza konkretyzacja zalezy od charakteru badanego zagadnienia (analiza
statecznosci, analiza wrazliwosci, synteza prawa sterowania). Jezeli chcemy
otrzymac¢ model:

X = G(x) + H(x)u (4-15)

popularny ostatnio w dynamice lotu manewrowego (zob np. [13]), to wystarczy
zatozyé, ze:
C.=C,{6h =0)+ C,tHH (4.16)

gdzie symbol * obejmuje oznaczenia L,D i m, natomiast zapis 6jj = 0
oznacza, ze wzér (4.16) dotyczy wartosci bez uwzglednienia steru wysoko-
éci. Wprowadzono tu takze nowy zapis pochodnych aerodynamicznych, ktéry
nawigzuje do typowego oznaczenia pochodnych czastkowych w mechanice
osrodkdw ciagtych.
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Model (4.15) otrzymujemy po podstawieniu do réwnan (4.11)ii2 wzorow
(4.8) z uwzglednieniem zaleznosci (4.14) oraz zatozenia (4.16). W celu ilustra-
cji podajemy niezerowe elementy macierzy H (o wymiarach 5 x 2):

PooS sina
m\ = —- Q'\I = —77/~
m\'c mVc
u . PooS u cos a N
R - Cd n hZ=— 4-17)
m m
s PooS¢
*m3l — O m,H

Innym modelem nieliniowym, ktdry czesto pojawia sie w pracach na temat
syntezy nieliniowego prawa sterowania jest model:

X = Az + Bu + (4-18)

gdzie ip(x) oznacza wyrazy rzedu co najmniej drugiego. Model (4.18) mozna
uzyska¢ z modelu (4.15) poprzez linearyzacje jego prawej strony wokot stanu
ustalonego (np. [14]). Nalezy podkresli¢, ze dla opisu dynamiki samolotow
o wysokiej manewrowosci takie postepowanie jest nie do przyjecia i trzeba
stosowac linearyzacje wokot nominalnego stanu lotu. Wydaje sie nam, ze
modelem bardziej adekwatnym do sterowania takg dynamika jest model:

x = A(t)x + B(i)u -fi9(x, u, t) (4-19)

ktéry uwzglednia nie tyle nieliniowo$¢ urzgdzenia sterujacego, co przede wszy-
stkim fakt, ze stan nominalny moze zaleze¢ od czasu. Mozna pokazaé, ze
uzyskanie modelu (4.19) wymaga wzbogacenia wspo6tczynnikéw (4.16) o wy-
razy wyzszego rzedu.

Do syntezy liniowego prawa sterowania stosowany jest model:

X = Ax + Bu (4.20)

ktéry otrzymuje sie z modelu (4.18) po zaniedbaniu wyrazu nieliniowego.

5. Aspekty teoretyczne metody funkcji Lapunowa

5.1. Metody budowania funkcji Lapunowa

Wykorzystanie twierdzenia Krasowskiego do rozwigzania zagadnienia syn-
tezy sterowania stabilizujgcego zwigzane jest z typowymi trudnosciami wszy-
stkich zagadnien, w ktdrych stosuje sie funkcje Lapunowa, a najwiekszg
trudnoscia jest znalezienie odpowiedniej funkcji Lapunowa.
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Mozna uwazaé, ze funkcja Lapunowa reprezentuje sume energii obiektu.
Wowczas druga metoda Lapunowa polega na uogo6lnieniu idei, ze energia po-
tencjalna obiektu osigga minimum w stanie réwnowagi asymptotycznie statecz-
nej. Nieraz uwaza sie funkcje Lapunowa za uogdlniong odlegtos¢ od potozenia
punktu réwnowagi w przestrzeni stanéw [15].

W literaturze opisano wiele rozmaitych sposobéw budowania tej funkcji
(np. [16,17]), co Swiadczy tylko o tym, ze brak jest metodologii ogélnej.
Najwieksze nadzieje na opracowanie algorytmu budowy odpowiedniej funk-
cji Lapunowa poktada sie w koncepcji wektorowych funkcji Lapunowa, ktdre
wprowadzit Bellman [18] do badania statecznosci i dlatego tez sg one zwane
funkcjami Lapunowa-Bellmana.

Idea Bellmana zostata podjeta i rozwinieta przez Matrosowa i jego uczni-
0w, ktorzy opracowali tzw. metode pordwnywania (zob. [19]). Prezentacja
tej metody nie wchodzi w zakres niniejszej pracy i powinna sie sta¢ tematem
oddzielnego opracowania. Wspomnimy wiec tylko, ze oprdcz réwnania ruchu
zakléconego rozwaza sie pewien ukitad pomocniczy o znanych wiasnosciach.
Zadanie polega na ustaleniu zwigzku miedzy rozwigzaniami obu uktadéw. Au-
torom niniejszej pracy nie jest znane ani jedno rozwigzanie tg metoda modeli
nieliniowych przedstawionych w p.4.2.

5.2. Zwiazek funkcji Lapunowa z metodg Bellmana

W zagadnieniach nieliniowych, dla ktérych nie ma wypracowanych metod
budowania funkcji Lapunowa, pomocne mogg by¢ zwigzki tej funkcji z in-
nymi metodami syntezy praw sterowania. Tutaj rozwazmy najbardziej natu-
ralny zwigzek z metoda programowania dynamicznego Bellmana (zwanej tutaj
metodg Bellmana). W tym celu wezmy pod uwage rownanie ruchu zaktdconego
W postaci:

x = f(x,u,t) (5.1)
gdzie u jest skalarem (jak w przyktadzie 5.3) oraz wskaznik jakosci w postaci:

1= J (pxu.t) dt (5.2)
0

Jak wiadomo (np. [20] p.5.6.3), wyznaczenie sterowania u, ktére mi-
nimalizuje wskaznik (5.2) sprowadza si¢ do rozwigzania réwnania Bellmana
(zwanego tez réwnaniem Hamiltona-Jacobiego-Bellmana):

“min{v?(x,u,i) + ~ + (] ™) f(x,u,*)} =0 (5.3)
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Zatézmy teraz, ze znana jest pewna funkcja generujgca S(x,t) i odpo-
wiadajgce jej sterowanie u — u(x,t). Po zamknieciu réwnania (5.1) takim
sterowaniem, réwnanie (5.3) przybiera postac:

N = -<p(X,u(x,t),1) (5.4)

Zaldézmy, ze S jest funkcjg dodatnio okreslong. Wowczas z réwnania (5.4)
wynika, ze funkcja S jest funkcjg Lapunowa dla ukfadu zamknigetego i jego
statecznos¢ asymptotyczna jest zapewniona.

5.3. Przykiad

Pokazemy, ze uzycie prostych form kwadratowych w charakterze funkcji
Lapunowa prowadzi do bardzo pozytecznego wyniku. W tym celu rozwazmy
klase modeli liniowych stacjonarnych typu (4.20) w postaci:

X = Ax + bu (5.5)

(co odpowiada sterowaniu ruchem podtuznym samolotu tylko za pomocg steru
wysokosci - por. (4.13)) i przyjmijmy funkcje Lapunowa w postaci:

V (x(t)) = xTPx (5.6)

gdzie PT - P - 0 jest macierza liczbowg o wymiarach 5 x 5, na razie
nieznang. W analogicznej postaci przyjmujemy funkcje podcatkowg (3.15):

tp(x, u) = XTQX + rv? (5-7)

gdzie Qt = Q > O jest zadang macierzg liczbowg o wymiarach 5x5,
natomiast 7 > 0O jest zadang stata.
Na podstawie (3.14) po uwzglednieniu (5.5), (5.6) i (5.7) otrzymujemy
sterowanie:
u= rb TPx (5.8)

gdzie nieznang macierz P wyznacza sie na podstawie réwnania (3.13), ktére
w naszym przypadku przybiera postac:

- PBBLP - 2AtP—Q = 0 (5.9)
.

a wiec ma. ono charakter algebraicznego réwnania. Riccatiego, dobrze znanego
w teorii sterowania.
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5.4. Synteza nieliniowego prawa sterowania

Kierujgc sie oméwionym przyktadem oraz wskazéwkami z p.3.4 przedsta-
wimy teraz propozycje rozwigzania dla przypadku, kiedy réwnanie stanu ma
postaé (4.19). Po analogicznych zabiegach jak w p.5.3 otrzymamy uktad dwéch
réwnan nieliniowych:

AN -+ (gradV)T (A(t)x + B(t)u + d(x, u,t)) + xTQx + urRu =0
¢t (5.10)

(gradA)T(B({) + M i~ 1) +2Ru=0

z dwiema niewiadomymi V i u. Do uzyskania rozwigzania przyblizonego
takiego uktadu sa stosowane metody szeregéw, a w szczeg6lnosci szeregow
potegowych, co byto zaproponowane przez Zubowa ([21],&12). Warunkiem
zastosowania jest spetnienie zatozenia, ze funkcja nieliniowa d(x,u,t) da sie
rozwing¢ w szereg wzgledem wsp6trzednych wektora stanu x i sterowania u,
zbieznego jednostajnie wzgledem t > 0 w pewnym otoczeniu poczatku uktadu
wspo6trzednych x —0 i u = 0; zaklada sie przy tym, ze szereg ten nie zawiera
wyrazéw liniowych wzgledem wspomnianych wspétrzednych.

Metoda Zubowa polega na poszukiwaniu funkcji Lapunowa V i sterowania

u w postaci:
00 00

V = Y JVn{x) u=J2Un(x) (5.11)
n=2 n—1

gdzie Vni Un sg formami jednorodnymi n-tego stopnia wzgledem zmiennych
stanu. Zubow wprawdzie pokazat, ze szeregi (5.11) sg zbiezne, a u jest ste-
rowaniem optymalnym, ale trzeba podkreslié¢, ze wspdtczynniki tych szeregéw
nalezy dopiero wyznaczy¢ z nieskoriczonego uktadu réwnan algebraicznych nie-
liniowych (ktére powstang po podstawieniu szeregéw (5.11) do réwnan (5.10)),
co moze zrodzi¢ pewne klopoty numeryczne.

6. Wniosek koncowy

Dopoki nie zostang opracowane efektywne algorytmy budowy funkcji Lapu-
nowa, metoda funkcji Lapunowa bedzie miata charakter raczej pewnej zasady
porzadkujacej, niz metody syntezy prawa sterowania samolotami zwiaszcza o
wysokiej manewrowosci.
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Theoretical Aspects of Liapunov Functions Method for Synthesis of
Aircraft Nonlinear Control Law

Summary

Another way of the control law synthesis, different from the commonly used
Kalman-Letov method, is discussed. The concept of Liapunov functions that is usu-
ally employed in stability investigations is taken into account.

The "ordinary” and optimal stabilization problems are formulated. To solve the
optimal problem the Krasovski theorem is applied. Practical instructions refering to
this theorem are ofTered.

The key matter in the proper controller synthesis is the knowledge of the ma-
thematical model of the object under control. Therefore, the hierarchy of models of
longitudinal motion of a rigid airplane is presented. The main emphasis is put on the
modelling of manoeuvring flighs.

The Zubov method for the synthesis of a nonlinear control law is pro-posed. It
consists in the representation of a Liapunov function and a control in the terms of
power series.
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BADANIE ZACHOWAN DYNAMICZNYCH MOTOLOTNI W
LOCIE SLIZGOWYM ZWIAZANYCH ZE STEROWANIEM
PODLUZNYM

Mirostaw Rodzewicz

ITLiIMS, Politechnika Warszawska

W pracy opisano badania eksperymentalne zachowari dynamicznych mo-
tolotni w locie $lizgowym powodowanych skokowymi zmianami potozenia
sterownicy. Przedstawione zostaly zarejestrowane w locie przebiegi
potozenia sterownicy oraz wysokosci i predkosci lotu, a nastepnie wyniki
analizy tych przebiegébw. Na zakoriczenie dokonano poréwnania prze-
biegéw rzeczywistych z przebiegami otrzymanymi w wyniku symulacji
komputerowej eksperymentu oraz przedstawiono biegunowg predkosci
odpowiadajgcg rozpatrywanemu, (nieustalonemu), stanowi lotu.

1. Wprowadzenie

Celem tych badan byto dostarczenie danych umozliwiajgcych sprawdzenie
poprawnosci modelu matematycznego uktadu pilot-lotnia (rys.l) stosowanego
przez autora do analizy lotu holowanego lotni oraz symulacji humerycznych
sytuacji niebezpiecznych w locie holowanym lub $lizgowym [1].

Obiektem badan byta specjalnie wyposazona motolotnia, ktorej zespot
napedowy stuzyt wylgcznie do startu i nabrania wysokosci, natomiast pomiary
odbywaty sie w locie Slizgowym, z nie pracujacym silnikiem.

Eksperyment polegat na zbadaniu, w warunkach ustalonego lotu $lizgo-
wego, wptywu skokowych zmian potozenia podtuznego sterownicy (realizowa-
nych w sekwencji: pozycja A - pozycja B - pozycja A) na predkosé i wysokosc
lotu.

Parametry te oraz potozenie sterownicy wzgledem wodzka motolotni byty
zapisywane na rejestratorze cyfrowym (Rys.2).

Wybdr motolotni, zamiast lotni, wynikat z nastepujacych wzgledéw:

= masa posiadanej aparatury rejestracyjno-pomiarowej nie pozwalata na
wykonanie bezpiecznego startu z nég pilota,
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Réwnania ruchu
w/g d'Alamberta

HG-P
Z F =0
HG-P
1 Mo =0
HG-

Rys. 1 Model fizyczny i model matematyczny uktadu pilot-lotnia. Symbol *
stosowany we wzorach oznacza, ze uwzgledniane sg tu takze sity bezwladnos'ci lub
ich momenty wzgledem punktu 0

Rys. 2. Schemat uktadu pomiarowego
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< wozek motolotni, z racji przegubowego podwieszenia oraz liczby stopni
swobody ruchu (mozliwe wylgcznie przemieszczenia katowe), bardziej
odpowiadat przyjetemu modelowi fizycznemu uktadu pilot-lotnia niz te-
kstylna uprzaz pilota.

2. Opis urzadzen

Motolotnia:

e Skrzydio typu Stratus M-14 (prod. Akademicki Os$rodek Konstruk-
cyjny PW):

- powierzchnia no$na 14 m2
- wydtuzenie 6.7

- kat wierzchotkowy 132°
- masa wlasna 45 kg

Cechy konstrukcyjne tego skrzydta (tj. zamkniety profil, geste zebro-
wanie, duze napiecie wstepne powtoki, ptywajacy dzwigar, zredukowana
kieszen kilowa, itd.) oraz cechy geometryczne byty zblizone do cech lotni,
ktérej dane aerodynamiczne postuzyty do budowy modelu matematycz-
nego uktadu pilot-lotnia.

= Wozek:
- typ "trike” (tréjkotowy, z przednim
kotem sterowanym)
- masa wlasna 105 kg
- silnik 26 kW

= Urzadzenia pomiarowe (rys.2):

- ruchy sterownicy, (a Scislej - kat pochylenia kila lotni wzgledem
wozka), mierzone byly za pomoca czujnika potencjometrycznego,
powigzanego z weztem podwieszenia wozka,;

- predkos¢ i wysokos¢ lotu mierzono wykorzystujgc elektroniczny ze-
staw przyrzadow pokiadowych firmy AOA (RFN). Zestaw ten zo-
stat uzpetniony o blok wzmacniaczy operacyjnych przetwarzajgcych
sygnaly na wejscia rejestratora;

- uzyto rejestratora typu TRC-8412 produkcji Instytutu Geofizyki
PAN - Wydziat Doswiadczalny GEOPAN. (Jest to rejestrator cy-
frowy z pamieciag magnetyczna, o czestotliwosci zapisu 0.1 sek).
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Masa. catkowita uktadu w locie wynosita 240 kg.
Loty odbywalty sie przy wietrze 3m/s, w warunkach stabej turbulencji.

3. Wyniki badan

W trakcie eksperymentu wykonano 5 prob.
Przyktadowe wyniki zarejestrowanych danych zamieszone zostaty na rys.3.

Rys. 3. Przebieg potozenia sterownicy oraz przebiegi predkos'ci i wysokosci lotu

Do szczegdtowej analizy zarejestrowanych przebiegéw wytypowano 3 zapisy
przy ktérych:

- sekwencja zmian potozen sterownicy miata, ten sam przebieg czasowy.,

- wplyw zakidcen zewnetrznych byl najmniejszy.

Wzmiankowane zaktocenia, to réznego rodzaju podmuchy atmosferyczne,
lokalne turbulencje itd. Mogly one powodowaé¢ zmiany predkosci, bgadz jako
efekt bezposredniego dziatania, badz poprzez wymuszenie dodatkowej reakcji
pilota.

Wykresy zbiorcze wyskalowanych przebiegéw wybranych do analizy szcze-
gotowej zamieszczono na rysunkach 4, 5 i 6.
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Rys. 6. Wykres zbiorczy przebiegéw wysokos'ci lotu

Symbolami a, b, ¢ oznaczono kolejne préby, natomiast "schodkami” - mo-

menty i charakter zmian potozenia sterownicy.

Wstepna analiza wykreséw prowadzi do nastepujgcych wnioskow:

= Skokowe zmiany potozenia sterownicy dajg wyrazny efekt dynamiczny w

postaci oscylacji predkosci i wysokosci.

Czas, ktdéry uplywal od momentu Sciggniecia sterownicy do chwili
jej ponownego wypchniecia byt zbyt krétki do ustalenia sie parame-
trow lotu. Na tym odcinku widoczne jest tylko jedno ekstremum
przebiegu predkosci, co ogranicza mozliwosci pomiaru okresu oscylacji
odpowiadajgcych temu stanowi lotu.

Sredni czas, przetrzymywania sterownicy w ustalonym potozeniu, po po-
wtdérnym wypchnieciu, jest rowny, w przyblizeniu, podwojonemu okre-
sowi oscylacji predkosci lub wysokosci lotu.

Powtarzalnos$¢ okresow oscylacji w poszczegdlnych zapisach jest duza.

Dla przebiegéw (a) i (b), ktoére odpowiadajg podobnym zmianom
potozenia sterownicy - réwniez amplitudy oscylacji sg do siebie zblizone.
Drobna nieregularno$¢ krzywych predkosci wynika miedzy innymi z
nieregularnosci realizacji prostokgtnych przebiegéw potozen sterownicy.
Jest ona spowodowana m.innymi tym, ze pilot poza realizacjg zadania
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zmuszony byt do statego utrzymywania réwnowagi poprzecznej lotni, co
wigzato sie z drobnymi ruchami sterownicy.

« Przypadek (c) dotyczy tego samego dos'wiadczenia, ale zrealizowa-
nego przy mniejszej predkosci (sterownica bardziej wypchnieta w
potozeniu "A™).

Widoczny jest spadek wartosci Sredniej predkosci oraz spadek pochylenia
krzywej wysokosci.

Sg to wnioski natury jakosciowej.

Analiza doktadnos$ci pomiaréw przesadzita o wykorzystaniu rezultatéw eks-
perymentéw do badan wzglednych zmian wartosci parametréw lotu.

Stosunkowo duza wartos¢ btedéw pomiarowych predkosci (x1.9 m/s) oraz
ograniczona (z koniecznosci) liczba pomiardw, uniemozliwiajgca dokonanie
analiz statystycznych - nie pozwala to bowiem na Sciste obliczenie stanu ener-
getycznego ukiadu pilot-lotnia, niezbedne np. przy wyznaczaniu dynamicz-
nych osiggow lotni.

Z powyzszych wzgledéw wyniki badan eksperymentalnych zastosowano do
analizy parametrow mniej wrazliwych na doktadno$¢ pomiaru predkosci tub
wysokosci.

Takim parametrem jest np. czestotliwos¢ oscylacji predkosci spowodowa-
nych skokiem potozenia sterownicy.

Parametr ten jest wypadkowg szeregu wiasciwosci dynamicznych uktadu
pilot-lotnia, np.:

— cech aerodynamicznych uktadu - (zwlaszcza zmiennosci charakterystyki ae-
rodynamicznej dla réznych predkosci),

— cech masowych uktadu - (zwtaszcza wartosci momentéw bezwitadnosci),
— podatnos$ci ramion pilota, itd.

Czestotliwosé oscylacji predkosci spowodowang skokowg zmiang potozenia
sterownicy jest zatem parametrem pozwalajgcym na ocene zgodnosSci zacho-
wan dynamicznych ukitadu rzeczywistego i modelu. Wyniki wstepnej analizy
czasu potokresow oscylacji predkosci lotu zamieszczono ponize;j.

Czas pierwszego pdtokresu po sciggnieciu sterownicy: To5= 6.5+ 0.1s;
Czas pierwszego potokresu po wypchnieciu sterownicy: T05= 6.1 + 0.3s;
Czas drugiego pétokresu po wypchnieciu sterownicy: TO5= 4.7+ 0.1s.

Powyzsze wyniki nie daja podstaw do wyciggniecia wnioskow na te-
mat czestotliwosci oscylacji w dtuzszym przedziale czasowym. Zauwazalne

30 — Mechanika w lotnictwie
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jest natomiast, ze po S$ciggnieciu sterownicy - 1-szy potokres po zakitéceniu
jest diuzszy niz nastepujacy za nim 2-gi pdtokres. Wytlumaczy¢ to mozna
nieliniowoscig rzeczywistego uktadu przejawiajgcg sie m. innymi w tym, ze
okres oscylacji predkosci spowodowany przez skok potozenia sterownicy jest
zalezny od amplitudy oscylacji. Ponadto istotna, jest tu uwaga, ze w momen-
cie wypychania sterownicy - predko$¢ lotu nie byta ustalona po uprzednim
skokowym $ciggnieciu sterownicy. Przebieg predkosci w przypadku B jest wiec
wynikiem natozenia sie efektéw kolejnych ruchéw sterownica.

W celu doktadniejszego zbadania oscylacji predkosci przeprowadzono
aproksymacje zarejestrowanego przebiegu funkcjg okresowa.

Z uwagi na szybki postep procesu ustalania sie wartosci kolejnych pot-
okreséw tych zmian (praktycznie juz w pierwszym cyklu) zrezygnowano z ba-
dania zmienno$ci okresu.

Do analizy przyjeto posta¢ funkcji aproksymacyjnej o statym okresie i
gasnacej amplitudzie:

y(t) = e~Xitcos(Ai< + B (3-1)

Parametrami tej funcji sa wielkosci Ai,A2&> obliczane przez program
wedtug kryterium minimalizacji uchybu miedzy przebiegiem zarejestrowanym,
a funkcjg y(t). Wartosci przebiegu zarejestrowanego normalizowano poprzez
podzielenie przez warto$¢ predkosci odpowiadajgcej chwili t = 0.

Dla wszystkich prébek chwile t = 0 wybrano jednakowo, jako 1 sekunde
od momentu ponownego wypchniecia sterownicy.

Taki sposéb wyboru przedziatu czasowego prébki pozwalat na niwelacje
opisanego wyzej zjawiska wydtuzenia pierwszych potokreséw oscylacji.

Do analizy wybrano probki w/g kryteribw opisanych na wstepie podro-
zdziatu. Przykiad aproksymacji danych uzyskanych z eksperymentu zamie-
SzCczono na rys.7.

Wyniki analizy przebiegéw (a), (b), (c) potwierdzity duzg powtarzalnos¢
okresu osylacji w poszczegélnych prébkach.

Srednia warto$¢ tego parametru wyniosta:

2ir
TSr = Te-m-—- 9.79+ 0.05 s
‘™M ér
Wartos¢ ta jest zblizona do podwojonego wyniku wstepnej analizy dotyczgcego
2-giego potokresu oscylacji po wypchnieciu sterownicy.
Wiekszy rozrzut wykazata wartos¢ parametru A2 zwigzanego z ttumieniem
oscylacji.
Wplyw na to mialy zaréwno zakidcenia, zewnetrzne, jak i réznice wartosci
predkosci lotu w chwili wypchnigcia sterownicy.
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Rys. 7. Przyktad aproksymacji przebiegu predkos'ci po skoku potozenia sterownicy
funkcja y(t) —exp(—\nt) cos(AiZ + §)

4. Wnioski z badan eksperymentalnych

Przeprowadzone badania byly pierwszg w kraju prdbg rejestracji dyna-
micznych zmian parametréow lotu lotni. W odniesieniu do sformutowanego na
wstepie celu badan - uzyskane wyniki daja orientacje odnosnie podstawowych
cech dynamicznych lotni w locie Slizgowym.

Jednoczes$nie, wynikajg stad wnioski dotyczgce przysztych badan tego ro-
dzaju:

1. Nalezy wydtuzy¢ okresy miedzy kolejnymi zmianami potozen sterownicy,
co najmniej do 25 4- 30s. Wymaga to zmiany wysokosci poczgtkowej
préby i odpowiedniego dostosowania toru pomiaru wysokosci. (W prze-
prowadzonych badaniach wysokos¢ poczatkowa 200m wynikata z do-
puszczalnej wartosci sygnatu na wejsciu rejestratora i byta wynikiem
kompromisu miedzy rozdzielczoscig i zakresem mierzonego sygnatu).

2. Nalezy poprawi¢ pozycjonowanie sterownicy np. poprzez zabudowe
wskaznikéw utatwiajgcych pilotowi utrzymywanie zadanego potozenia
sterownicy. (Blokowanie sterownicy wykluczono ze wzgledéw bezpie-
czenstwa).

3. W przypadku zastosowania innych kryteriéw podobienistwa zachowan
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dynamicznych lotni, zwigzanych z pomiarem zmian bezwzglednych war-
tosci predkosci lub wysokosci lotu - liczbe pomiaréw nalezy dostosowaé
do potrzeb analizy statystycznej.

5. Badania poroéwnawcze cech dynamicznych uktadu
rzeczywistego i modelu

Sprawdzianem poprawnosci modelu ukiadu pilot-lotnia byly badania po-
rownawcze przebiegéw parametréw lotu zarejestrowanych na obiekcie rzeczy-
wistym oraz pochodzacych z symulacji komputerowych.

W trakcie symulacji zrealizowano takg samg sekwencje skokowych zmian
potozenia sterownicy, jak ta, ktéra miata miejsce podczas eksperymentu. Prze-
bieg jej byt nastepujacy:

- pozycja A (lot ustalony, V m 15m/s),
- pozycja B (rozpedzanie lotni w czasie ok. 9sek),
- pozycja A (powroOt do poprzedniego potozenia sterownicy.

Z uwagi na to, ze w badaniach eksperymentalnych postuzono sie obiektem
zastepczym, tj. badano lot S$lizgowy motolotni z niepracujgcym silnikiem,
w danych wejsciowych do symulacji uwzglednione zostaty niezbedne zmiany
parametrow.

Dotyczyty one:

- masy i momentu bezwtadnosci bryty pilota. W danym przypadku, oprocz
pilota uwzgledniajg one wozek motolotni,

- oporu bryly uktadu podwieszonego pod lotnia.

Wyniki symulacji przedstawione zostaty wspdlnie z wybranym przypad-
kiem zapisu eksperymentu.

Zamieszczone wykresy wykazujg duzg zgodnos¢ jakosciowg zachowann mo-
delu oraz obiektu rzeczywistego w analizowanym przedziale czasu.

Widoczne sgjednak drobne niezgodnosci fazowe przebiegéw oraz niewielkie
roznice czestotliwosci oscylacji predkosci lub wysokosci lotu.

Wartosci wspotczynnikdw Ai i A2 funkcji (1) zastosowanej tym razem do
aproksymacji przebiegéw predkosci uzyskanych w wyniku symulacji kompute-
rowej eksperymentu wynoszg:

Aj = 0.744 A2 = 0.123
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Rys. 8. Sekwencja zmian potozenia sterownicy: (a) - obiekt rzeczywisty; (b) - model

V, m/s

Rys. 9. Przebiegi predkosci: (a) - obiekt rzeczywisty; (b) - model
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Rys. 10. Przebiegi wysokos'ci: (a) - obiekt rzeczywisty; (b) - model

Daje to 14% niezgodno$¢ okreséw oscylacji predkosci przebiegu rzeczywistego
i uzyskanego w wyniku symulacji numerycznej.

Ocena tej rozbieznosci wymaga uwzglednienia faktu, ze badana lotnia
miata cechy aerodynamiczne nie pokrywajace sie doktadnie z cechami lotni
wzorcowej, ktorej dane aerodynamiczne wykorzystano w symulacjach lotu.

Biorac pod uwrage, ze czestotliwos¢ oscylacji predkosci jest w duzym
stopniu zalezna od wspétczynnika momentu aerodynamicznego, ktéry w
miekoptatach jest funkcjg zaréwno kata natarcia, jak tez predkosci lotu -
wynik ten nalezy uzna¢ za wystarczajgce potwierdzenie zgodnosci cech dy-
namicznych obiektu rzeczywistego i modelu rozpatrywanego przez autora.

Ubocznym rezultatem przeprowadzonych eksperymentdéw byto wyznacze-
nie biegunowej predkosci motolotni w locie $lizgowym, bez napedu, odniesionej
do predkosci lotu przyrzadowej (rys. 11).

Z uwagi na fakt, ze wyznaczano ja w warunkach dynamicznych (tj.
obcigzen nieustalonych) trzeba tu bra¢ pod uwage, ze biegunowa ta moze
si  rozni¢ od biegunowej uzyskanej przy quasistatycznych zmianach parame-
t vlotu. Miekoptat ma bowiem te ceche, ze geometria ptata zalezy w duzym
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Rys. 11. Biegunowa (dynamiczna) predkosci motolotni (odniesiona do predkosci
lotu przyrzadowej)

stopniu od dziatajgcych obcigzen , a zmianom tej geometrii towarzyszg efekty
aerodynamiczne z dziedziny zaréwno przeptywdéw stacjonarnych, jak tez nie-
stacjonarnych.
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Investigation of the Dynamie Behaviour of a Motorised Hang-Glider
Caused by its Longitudinal Control

Summary

An experimental investigation of the dynamic behaviour of the motorised hang-
glider caused by sudden changs of the control bar position are described in the paper.

The flight parameters as air-speed and altitude recorded as a function of the speed
bar position presented together with the results of their analysis.

Also a comparison between the flight parameters values recorded in real flight
tests and the computer simulation results is given.

The velocity-polar of the hang-glider is shown as the additional result of the
investigation.
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PROBLEMATYKA MODELOWANIA W BADANIACH
TRWALOSCI ZMECZENIOWEJ WEZLA KADLUBOWEGO
POLACZENIA SKRZYDLA-KADLUB SZYBOWCA PW-5

M irostaw Rodzewicz

Instytyt Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej

Politechniki Warszawskiej

W pracy opisano wstepny etap badan modelowych trwatosci zmeczenio-
wej jednego z gtdwnych weztdw konstrukcyjnych szybowca PW-5, t.j.
wezta taczenia skrzydet z kadtubem znajdujacego sie we wredze gtownej
kadtuba. Praca zawiera opis:

- struktury modelu obcigzeni eksploatacyjnych w wersji standardowej
oraz uproszczonej, przeznaczonej do badarn modelowych;

- opis prébek modelujgcych wezet;

- szczeg6towy opis eksperymentu wraz z prezentacjg graficzng zarejestro-
wanych przebiegow sity i odksztalcenia, w szczegdélnosci procesu ustala-
nia sie petli histerezy naprezeniowo-odksztatceniowej;

- model reologiczny probki i wyniki symulacji komputerowej procesu
ustalania sie petli histerezy naprezeniowo-odksztatceniowe;j.

1. Wstep

Rozwigzania konstrukcyjne weztdw zastosowanych w potgczeniu skrzydia-
kadtub szybowca PW-5 sg aplikacja wynalazku [1] opracowanego w Ze-
spole Naukowo-Badawczym Lotniczych Konstrukcji Kompozytowych ITLIMS.
Cecha badanego rozwigzania jest to, ze site skupiong pochodzaca od obcigzen
zewnetrznych wprowadza sie w powtoke kompozytowg za pomocg zamka la-
biryntowego kotwigcego widkna zbrojenia, bez stosowania potaczen klejonych
typu metal-kompozyt.

Poczynione wczesniej proby statyczne takiego wezta dowiodty jego duzej
wytrzymatosci i dobrego wykorzystania nos'nos'ci tkanin zbrojenia. Kolejnym
krokiem stato sie okre$lenie trwatosci zmeczeniowej wezia.

Rozpoczete niedawno badania w tym zakresie w istotny sposéb wigzg sie
z problematyka modelowania. W gre wchodzi:
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1. zastgpienie rzeczywistego fragmentu konstrukcji wezta kadtubowego jego
modelem (tj. prébka odwzorowujgcg strukture powitoki kompozytowej
i konstrukcje wezta);

2. utworzenie modelu obciazen eksploatacyjnych wezta na podstawie zato-
zonego modelu eksploatacji szybowca i przetransponowanie go na obcig-
zenia probki;

3. modelowanie zachowan Teologicznych probki i znalezienie zwigzkow
miedzy zmiang cech Teologicznych, a stopniem degradacji stukury kom-
pozytu wywotanym historig obciazen.

W pracy zaprezentowano wyniki wstepnych badan.

2. Model eksploatacji —spektrum obcigzen eksploatacyjnych
szybowca

Podstawg badan trwatosci zmeczeniowej ptatowca jest tzw. spektrum (a
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Rys. 2. Schematyczny przekroj wezta kadtubowego potaczenia skrzydto-kadtub
szybowca PW-5: 1,2 —tuleja z nakretkg, 3,4 - elementy zamka labiryntowego,
5 - powlokg kompozytowa. Warstwy tkanin: A - wzmacniajacych
(dekoncentratoréw), B - gtdwne warstwy nosne

scislej histogram) obcigzen eksploatacyjnych wynikajgcych z zatozonego mo-
delu eksploatacji.

W modelu tym podstawowe znaczenie ma przeznaczenie szybowca, tzn.
czy ma to by¢ szybowiec szkolny, wyczynowy, akrobacyjny, itp.

Z przeznaczenia szybowca wynikajg m. innymi takie parametry, jak [3]:

= ilos¢ startow wykonywanych za pomocg danego sposobu wzlotu (np. za
samolotem, wyciagarka, itd.),

= udziat procentowy lotéw w danej konfiguracji masowej (z balastem wod-
nym, bez balastu),

= udziat procentowy danego rodzaju lotow (np. lotdw termicznych, akro-
bacji, lotow szkolnych),

= udziat procentowy lotéw w danej konfiguracji aerodynamicznej (dot. wy-
chylenia klap).

Istotnym parametrem modelu eksploatacji jest réwniez catkowita liczba
godzin wylatywanych przez szybowiec w ciggu roku, zalezna od regionu, czyn-
nikow ekonomicznych, itd.

Uwzglednia sie przy tym ponadto:

= spodziewane kwalifikacje pilotéw, majgce zwigzek z czestoscig wystepo-
wania brutalnych manewroéw,
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= spodziewane warunki termiczne i $rednig dtugos$¢ przelatywanych przez
szybowiec tras, majace zwigzek z czestoscig wystepowania okreslonego
rodzaju obcigzen od podmuchéw termicznych,

= spodziewany rodzaj nawierzchni pola wzlotéw, majacy zwigzek z iloscig
obcigzen pochodzgcych od poruszania sie po nierdwnosciach terenu przy
rozbiegu lub dobiegu, itd.

Zakres zmian obcigzen szybowca w poszczeg6lnych stanach eksploatacji
wyznaczany jest metodg obliczeniowg lub przez pomiary. Jest on limitowany
charakterystyka obcigzeniowg szybowca, ktéra okreslaja przepisy techniczne
dla danego rodzaju szybowca.

Wyznaczenie spektrum obcigzen eksploatacyjnych przypadajgcych na
dany okres uzytkowania szybowca wymaga nie tylko duzej wiedzy inzyniers-
kiej, ale tez umiejetnosci przewidywania, gdyz przy zywotnosci szybowcow
siegajgcej 20 lat, model eksploatacyjny szybowca moze ulega¢ zmianom jako-
Sciowym (np. zdarza sie czesto, ze szybowiec zaprojektowany, jako wyczynowy,
w miare uptywu lat zmienia swéj status na szkolno-treningowy).

Jedng z metod stosowanych do okreslania spektrum obcigzen eksploatacyj-
nych szybowcéw jest wykorzystanie informacji zebranej podczas uzytkowania
szybowcéw o podobnych cechach techniczno/eksploatacyjnych.

W przypadku szybowca PW-5, do wstepnych badan wezitéw potgczenia:
skrzydto-kadtub adaptowano spektrum obcigzen eksploatacyjnych szybowca
SZD-51-1 Junior [2]. Zabieg ten uzasadniony jest podobieristwem obu szy-
bowcoéw pod wzgledem konstrukcji i osiagow.

Powstaly tg metoda histogram dla 1000 h eksploatacji uwzglednia wielko$¢
oraz liczbe obcigzen wystepujacych w stanach takich, jak wymienione na rys.3.

Przedstawiony histogram jest wynikiem dyskretyzacji obcigzen wedtug wy-
branych przedziatéw wartosci. Kazdemu stanowi eksploatacji przypisuje sie
blok obcigzen skiadajacg sie z m-paczek cykli obcigzen. Kazda paczka
okres$lona jest przez parametry dotyczace wartosci wspotczynnika obcigzenia:
n{i)mini n(i)max i n(i)odm gdzie i jest numerem porzadkowym paczki oraz
ilosci cykli obcigzen w tym zakresie. Parametry te sgjednoczesnie nastawami
urzadzenia realizujacego obcigzenie skrzydet w probach zmeczeniowych.

Dla szybowca SzZD-51-1 (oraz PW-5) , przy wybranym dla tego przy-
padku sposobie dyskretyzacji obcigzen, takich paczek wyodrebniono w su-
mie 79. Suma cykli wszystkich paczek dla 1000 godzin eksploatacji wynosi
904 800. Realizacja tych obcigzen na stanowisku badawczym bytaby procesem
wielomiesiecznym! Wynika to stad, ze przy dowodowych probach trwatosci
kazdy cykl musi by¢ powtorzony k-krotnie w zaleznosci od wspoétczynnika
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Rys. 3. Spektrum obcigzen eksploatacyjnych szybowca bloki obcigzen i
odpowiadajgce im stany eksploatacji: 1- wzlot za pomocg wyciggarki, 2 - wzlot za
samolotem, 3 - podmuchy w locie holowanym, 4 - podmuchy podczas wzlotu za
wyciggarka, 5 - loty szkolne, 6 - podmuchy podczas krazenia, 7 - podmuchy
podczas przeskokéw miedzykominowych, 8 - akrobacja podstawowa, 9 - rozbieg,
10 - dobieg, 11 - kotowanie

rozrzutu Kk dla danej préby. Poza tym w przypadku konstrukcji kompo-
zytowych, przyspieszenie procesu préb (np. przez zwiekszenie czestotliwosci
obcigzen powyzej 311z) powoduje znaczgcy przyrost temperatury niektérych
fragmentéw struktury i wptywa na wynik prdéby.

Te wszystkie wzgledy przemawiajg za tym, ze metody stosowane przy pro-
bach trwatosci zmeczeniowej prototypéw catych skrzydet sg nieoptymalne w
odniesieniu do préb pojedynczych weztow podejmowanych w fazie projekto-
wania lub optymalizacji konstrukcji.

3. Modelowanie warunkdéw pracy rzeczywistej konstrukcji -
zatozenia upraszczajace

W Swietle uwag koncowych poprzedniego rozdzialu powstaje pytanie:
- w jaki sposéb najszybciej moza byloby zorientowaé¢ sie co do trwatosci
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zmeczeniowej proponowanego rozwigzania konstrukcyjnego?

Skuteczng metodg bytoby poddanie tego fragmentu konstrukcji wszystkim
cyklom obcigzen scharakteryzowanych widmem opisanym wczesniej. Jednak
ze wzgledu na czasochtonnosé¢ proby oraz z uwagi na uwarunkowania techniczne
i ekonomiczne zdecydowano sie na ponizsze uproszczenia.

a) Zalozono, ze w miejsce rzeczywistej wregi zawierajgcej wezet kadtubowy
badaniu poddany zostanie model (tj. probka w postaci ptytki z osadzo-
nym w niej weztem).

b) Zamiast naprzemiennych cykléw obcigzeh dwukierunkowych: realizowany
bedzie cykl: zmiennych obcigzen jednokierunkowych. Przyjeto przy tym,
ze dla wszystkich paczek obcigzen nadn = const = 1 (uproszczenie to
wynika z mozliwosci maszyny wytrzymatosciowej, bedacej w dyspozycji
autora).

¢) Zamiast dyskretyzacji spektrum na 79 paczek obcigzen zostanie dokonana
wtérna dyskretyzacja na mniejszg ilos¢ paczek cykli obcigzen.

Eksperyment przy takich zalozeniach nie jest traktowany, jako substytut
petnej proby zmeczeniowej weztéw potgczenia: skrzydia-kadtub, lecz jako ba-
dania rekonesansowe.

| tak - zgodnie z zalozeniami - na potrzeby badann zmeczeniowych mo-
delu wezta utworzono uproszczony model obcigzen eksploatacyjnych. W tym
celu wyznaczono dystrybuante przyrostéw obcigzen w kazdej paczce, definio-
wanych, jako roznice miedzy wartoscig maksymalng, a wartoscig odniesienia.

Na wykresach, rys.4, tworzg jg zbiory punktéw zaznaczonych symbolami:
(*). Liczbe paczek cykli ograniczono przez zastosowanie nowego podziatu za-
kresu zmiennosci An na j réwnej dtugosci przedziatbw. Histogramy ozna-
czone symbolami (0) i dystrybuanty obcigzen oznaczone symbolami (+)
krzyzykami dla j = 51 j —8 zamieszczono réwniez na rys.4.

Uproszczenie modelu obcigzenn eksploatacyjnych utatwia realizacje proéb
zmeczeniowych na maszynie wytrzymatosciowej (mniejsza liczba nastaw). Sto-
sowanie tego uproszczenia nie pogarsza stopnia drastycznosci préby, gdyz dys-
trybuanty aproksymujace przebieg modelowy znajduja sie po jego prawej stro-
nie, tj. zawierajg wiekszg liczbe cykli. W uproszczonym modelu liczba cykli
o maksymalnej amplitudzie obcigzenn wynosi 152.
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Aproksymacja dystrybuonty "delta n" przez 8 grup obcigzen

liczba cykli

Aproksymacja dystrybuanty “"delta n" przez 5 grup obcigzen

liczba cykli

Rys. 4. Histogramy i dystrybuanty uproszczonych modeli obciazen
eksploatacyjnych: (a) - z podziatem na 8 grup obcigzen, (b) - z podziatem na 5
grup obcigzen
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4. Przygotowanie eksperymentu

Do badan zmeczeniowych wykorzystano ten sam rodzaj prébki, ktéry pod-
dawany byt prébom statycznym na etapie optymalizacji konstrukcji wezta.

Probka byta ptytka kompozytowa o wymiarach 300 X 220 mm, z umie-
szczonym centralnie weztem wprowadzenia sity skupionej , rozwigzanym iden-
tycznie, jak we wredze kadtubowej (ta sama struktura kompozytu i geometria
elementéw metalowych).

Maszyne wytrzymatosciowg typu ZD-20 PU z hydraulicznym uktadem
sitowym, przystosowano do eksperymentu poprzez zabudowanie w uktadzie
zawieszenia probki dynamometru tensometrycznego. W uktadzie zawieszenia
prébki umieszczono réwniez indukcyjny czujnik przemieszczen umozliwiajacy
pomiar odksztatcenia 8L. Spos6b obcigzenia prébki pokazano na rys.5.

\%

Rys. 5. Spos6b obcigzania probki i mierzone parametry

Do rejestracji sity i odksztatcenia wykorzystano komputer PC 286 z karta
przetwornika analogowo-cyfrowego Advantech PCL 812. Sygnaly pobierano
ze wzmacniacza mostka tensometrycznego KWS 6A-5, firmy Hottinger, oraz
przetwornika przemieszczen MPL-108 firmy Peltron.

5. Eksperymenty

W dotychczas zrealizowanym wstepnym etapie prac eksperymenty przepro-
wadzono na 2 prébkach. Poddano je dziataniu paczki 152 cykli o ekstremalnej
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amplitudzie wspotczynnika obcigzen tj. od 1do 5.97, co odpowiada zmiennosci
sity w zakresie 347 daN do 2047 daN.

Na prébce 1 zrealizowano jednag paczke cykli obcigzen, po czym dokonano
préby wytrzymatosci doraznej uzyskujac wynik e niszcz = 4620 daN.

Na prdébce 2 zrealizowano kolejno 10 paczek cykli, po czym poddano ja
probie wytrzymatosci doraznej uzyskujgc wynik e niszcz — 4060 daN.

W opisie przedstawiono kolejno:

< Rys.6 - przebiegi piewszej paczki cykli obcigzen proébki nr.2. Widoczny
jest proces ustalania sie petli histerezy naprezeniowo-odksztatceniowej w
pierwszych cyklach obcigzania prébki.

Rys. 6. Przebiegi piewszej paczki cykli obcigzen prébki nr.2

e Sprawdzian wrazliwosci wydtuzenia na predko$¢ przyrostu obcigzenia.
Rezultaty sg widoczne na rys.7a, 7b. Zmiana czestotliwos$ci obcigzen w
zbadanym zakresie nie miata wptywu na ksztatt petli histerezy. Wynik
ten jest pomocny przy analizie histerezy naprezeniowo-odksztatceniowej
oraz przy budowie modelu reoloicznego proébki.

31 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 7. Realizacja obcigzenia préobki z r6znymi predkosciami przyrostu sity

e Rys.8 - poréwnanie ustalonych ksztattéow petli histerezy naprezeniowo-
odksztatceniowej dla ré6znych paczek obcigzen.

Zmiany tych ksztattow dla kolejnych paczek cykli obcigzen wskazujg
na zachodzenie procesu rozsztywnienia prébki pod wptywem obcigzen
(zmiany kata nachylenia petli). 1lo$¢ zrealizowanych paczek obcigzen
byta jednak zbyt mata, aby moéc sformutowacé ogélniejsze wnioski. Ocze-
kuje sie, ze przy wiekszej liczbie paczek obcigzen, gdy struktura kompo-
zytu zostanie naruszona w sposéb bardziej istotny, szerokos$¢ petli i jej
ksztatt mogtby by¢ skorelowany ze stanem degradacji struktury.

e Rys.9 - przebieg proby wytrzymatosci doraznej.
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Rys. 8. Poréwnanie ustalonych ksztattéw petli histerezy
naprezeniowo-odksztalceniowej dla kolejnych powtdérzehn paczki obcigzen

Rys. 9. Przebieg proby wytrzymalos'ci doraznej probki nr.2 po zrealizowaniu
obcigzen zmiennych

6. Modelowanie zachowan Teologicznych probki konstrukcyjnej
weztla (proby wstepne)

Podstawg dziatan dot. modelowania zachowan Teologicznych prébki kon-
strukcyjnej wezta jest hipoteza, ze w miare postepu degradacji struktury kom-
pozytu wokot rozpatrywanego wezta zmienia¢ sie beda réwniez cechy Teolo-
giczne struktury konstrukcyjnej. Zaktada sie¢ zatem, ze badanie tych cech
mogto by by¢é metodag diagnostyki stanu zmeczenia tego fragmentu konstrukcji.

W pierwszym przyblizeniu zastosowano do tego celu standardowy mo-
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Rys. 10. Model fizyczny uktadu pomiarowego oraz model matematyczny
wyprowadzony metodg graféw wiagzan

del reologiczny | rzedu, opisujacy zachowanie probki podczas eksperymentu
w spos6b makroskopowy. Obrany model fizyczny ukiadu pomiarowego,
oprocz samej probki odwzorowuje réwniez sposob jej obcigzania, realizowany
przez maszyne wytrzymatosciowa. Przy tworzeniu modelu matematycznego
postuzono sie metodg graféw wigzan (rys.10). Na podstawie modelu mate-
matycznego ukladu przeprowadzono symulacje numeryczng zachowania sie
probki, dobierajagc parametry modelu w taki sposéb, aby otrzymaé wynik
zblizony do rzeczywistego, zaréwno przy badaniu przebiegu procesu ustalania
sie petli histerezy odksztatceniowo-naprezeniowej, przy danej czestosSci zmian
obcigzen, jak tez przy badaniu wrazliwosci ksztattu petli histerezy na czestos¢
zmian obcigzen

p=mg--—-- X
(€s)

- P_ , JR_

q° | cOR cOR

- _ Jis_ _ QR

"R cgR c0R

Przyktadowe wyniki symulacji procesu ustalania sie petli histerezy napre-
zeniowo-odksztatceniowej zamieszczono na rys.ll.

Uzyskane wyniki potwierdzajg przydatnos$¢ tak uproszczonego modelu do
odwzorowywania zachowan teologicznych badanej proébki.
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Rys. 11. Wynik symulacji humerycznej procesu ustalania sie petli histerezy
naprezeniowo-odksztatceniowej

_ W dalszych dziataniach planowana jest powigzanie zmian wartosci parame-
trow modelu Teologicznego z historig przebytych obcigzen. Bedzie to mozliwe
dopiero po zebraniu dostatecznej ilosci informacji z badan eksperymentalnych.

Jak to wczes$niej zaznaczono, przedstawiony model ma charakter makro-
skopowy i nie odzwierciedla zjawisk zachodzgcych wewnatrz struktury probki,
jaka mogitby odwzorowywa¢ model MES. Zadanie utworzenia takiego modelu
i jego identyfikacja parametryczna, jest jednak zagadnieniem wcigz jeszcze
trudnym do realizacji.
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On Modelling in Investigations into Fatigue Properties of the
Wing-Fuselage Joint in the PW-5 Sailplane

Summary

Results the preliminary investigation into the fatigue properties of the main fuse-

lage joint of the PW-5 sailplane described in the paper.
Following subjects have been taken into consideration:

— structure of the model of exploitation loads have been constructed in two forms:
standard and simplified

— description and the results of the experiments (fatigue tests)

— rheological model of the specimen and results of the computer simulation of rheo-
logical behaviour of this model.
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O WERYFIKACJI PARAMETROW KINEMATYCZNYCH
I DYNAMICZNYCH REJESTROWANYCH NA POKLADZIE
SAMOLOTU

G rzegorz Marek Slugocki

Politechnika Warszawska

W niniejszej pracy przedstawiono metode rdézniczkowania numerycz-
nego z filtracja w zastosowaniu do algorytmu odwrotnego do proce-
dury catkowania réwnan dynamiki samolotu. Przeprowadzono tg droga
weryfikacje parametrow zarejestrowanych na poktadzie samolotu TS-11
"Iskra” i stwierdzono ich bardzo dobrg zgodno$¢ z otrzymanymi wy-
nikami, co oznacza realnos¢ toru lotu i potozenn katowych samolotu w
badanej sekwencji wykonywanych wigzanek akrobatycznych.

1. Wstep

Weryfikacja parametréw lotu samolotu jest zagadnieniem odwrotnym do
rozwigzywania réwnan dynamiki lotu, w ktérych jako dane wystepujg: dane
masowe, geometryczne, aerodynamiczne i zespotu napedowego oraz dane
osrodka (powietrza) i parametry lotu kinematyczne i dynamiczne rejestrowane
w locie tub symulowane.

Zagadnienia dynamiki lotu sg szczegdtowo opisane przez Etkina [1], Mary-
niaka [2,3], Manerowskiego [4,5], Goraja [6], natomiast u autora [8] podana jest
jedynie ogo6lna posta¢ réwnan dynamiki samolotu jako réwnania Boltzmanna-
Hammela. Bekey i Karplus [7], Manerowski i inni [5] podajg algorytmy
obliczeniowe prowadzace od parametrow rejestrowanych na poktadzie samo-
lotu (z uwzglednieniem rzeczywistych warunkéw atmosferycznych) do katow
orientacji przestrzennej <9, i potozeh przestrzennych samolotu w uktadzie
Oizijlizi inercjalnym. Jest to catkowanie uktadu réwnan rézniczkowych pra-
wie liniowych i nieliniowych z warunkami poczgtkowymi; sg nimi parametry
lotu ustalonego bezposrednio przed rozpoczeciem wiazanki akrobatycznej.

Parametry: i xi,yi, 2zx podlegajag dwukrotnemu rézniczkowaniu w
dziedzinie czasu, a nastepnie transformacji Eulera; wynikiem sg zweryfikowane
parametry kinematyczne i dynamiczne.
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2. Ro6zniczkowanie numeryczne lokalne z filtracja

Autor zastosowat do otrzymania wzoréw do obliczania | i Il pochodnej
wielomian aproksymacyjny, stopnia r —5 na siatce JV = 11 weziéw réwno-
odlegtych, sktadajgcy sie z wielomianéw Grama, okreslony w przedziale stan-
dardowym x £< —1,1 >, dla ktérego okreslamy parametr siatki h = 0.2

zdefiniowany jak nizej:

h — (2.1)



O WERYFIKACJI PARAMETROW KINEMATYCZNYCH. 489

Wielomian aproksymacyjny ma postac:

5

y(X) = Y2gPj(xi10) (2-2)
3=0

gdzie:

pj(x,10)(j=0,l,..,5) - sa wielomianami Grama przyjmujgcymi wartosci
Pi(-1,10) = (-iy i Pj(>10)= 1,

aj = (f,p))/\\pj\\2 ~ sg wspotczynnikami rozwiniecia ortogonalnego beda-
cymi ilorazami iloczynu skalarnego funkcji danej f(x) i wielomianu Grama
stopnia j-ego przez kwadrat jego normy; oba sg okreslone w przestrzeni 12(E)
(Hilberta) jak nastepuje:

10
(ftPi) = £/0 O w (*<.1°)

(2.3)
1° 2
Ib.il2= Z![pi(~,io)]
s=0
lloczyn skalarny (2.3)i jest niezalezny od postaci funkcji f(x).
Wielomian pochodny rzedu k ma postacd:
y{k\x) = djpf\x, 10) k<2 (2.4)

i=k

i podstawiajac x — xs kolejno dla s = 0,1,1 0 mamy obliczone pochodne
k-tego rzedu funkcji- wejsciowej f(x) okreslonej w przedziale standardowym
x £< —1,1 >. Gdy zmienna X £< a,b > nie jest rbwna zmiennej stan-
dardowej x, dla przedziatu ktorej mamy okreslong funkcje f(x) pokrytego
siatkg lokalng, to dokonujemy transformacji tego przedziatu na przedziat stan-
dardowy jak nizej:

X = +(b+a)+ x(b-a)x (2.5)
Dla zmiennej czasowej T = /AT, gdzie:
/ - numeracja I-tego wezta siatki globalnej, / = 0,1,..., GN —1;
GN - liczba weztow na siatce globalnej;
AT - jest czasem prébkowania;

okreslamy potozenie siatki lokalnej na siatce globalnej jako potozenie wybra-
nego wezta tej pierwszej na drugiej:

Is —1 —sv Is=0,1,....M —1 (2-6)
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gdzie sV jest wybranym weztem siatki lokalnej.
Liczbe tych potozen wyznacza zaleznos¢:

M =GN - N+ 1=GN - 10 (2.7)

dla ktérych obliczamy iloczyny skalarne (2.3)i:
10
(f,Pj)u = f(ls + s)pi(s’ 10) (2-8)
50

a nastepnie wspotczynniki rozwiniecia w postaci:

li Pj)I \
ary = VBRI 2.9)
Wielomian aproksymacyjny przybiera wéwczas postac:
5
y(lIs + s) = J 2 aj(ls)Pj(s’ 10) (2-10)
3=0
a po fc-krotnym jego zr6zniczkowaniu mamy:
y(k\Is + s) = J2 aj(h)pf\s, 10) (2.11)

i-k
dla 0< Is< M —1. W wyrazeniach (2.12)7(2.13) dokonujemy podstawienia
S = sV (najlepiej gdy sv = 5, wtedy uzywamy wezta centralnego), otrzymujac
odpowiednio:

y{l) = y(Is + sv) (2.12)

y(k\1) = y(k\Is + sv) (2.13)
zas dla Is — 0 i Is = M —1 wykonujemy obliczenia odpowiednio dla
s =20,1,...,sui s = sv,...,N — 1, natomiast pochodne w dziedzinie czasu
otrzymujemy z zaleznosci:

yR(M=0 P (2.14)

Stopien r wielomianu aproksymacyjnego (2.1) winien spetnia¢ warunki:

3<r<2VN - 1

(2.15)
r- I<>2 K 2

co dla wyzej wymienionej metody ma miejsce, a eliminuje zjawisko Rungego
i jednoczes$nie zapewnia doktadne obliczanie Il pochodnej.
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3. Zaleznosci w algorytmie obliczen

Sktadowe predkosci liniowej ii,yi,z\, w uktadzie nieruchomym Oi™iy\Z\
wyrazaja sie poprzez sktadowe predkosci liniowej u,v,ww uktadzie zwigzanym
z samolotem Oxyz (zaczepionym w $rodku masy samolotu) w sposo6b
nastepujacy:

ii = au ti+ ai,2« + ai,3W
W = o2,tu + a22”+ az2i3w (3.1)

ii = a3iiu + a3<v + a3:3w
natomiast zaleznosci odwrotne majg postac:

u = &i,izi + 612" + &1,3*1
v = 62,iii + b22Vi + h,3Zi (3-2)
w = b3iiii + b3i2y\ + b3t3ix

i wyrazenie na modut predkosci catkowitej V:
V = \IX\ -fy\+ 2\ = \Juz + v2 + w2 (3.3)
przy czym macierze Ai B cechujg sie ortonormalnoscia, to znaczy:
AB =AA"1=AAt =1 A-1 =At =B (3.4)
a ich elementy sg nastepujace:

ai,i = b\'i = cos cos6

02,1 = ™,2= sin coss

«3,i = M3 = - sin#

di 2= 621 = cos sin s sin $—cos”sin iJ
02,2 = 2,2 = sinipsin 8 sin €+ cos (j)cos ip
032 = 72,3 = sin<?i>cos(?

al3 = 631 = sin $sin tp + sin 8 cos (cos tp
a2,3 = b3tz = —sina>cos ip + sin 9 cos (psin ip

a3

bs's = cos €cos 6

gdzie <936,ip sa katami Eulera (rys.1) zaleznymi od czasu t.
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Z kolei sktadowe predkosci katowej P,Q,R w ukladzie samolotowym
wyrazajg sie katami Eulera i ich I-mi pochodnymi nastepujacym uktadem
réwnan:

P —(@(G— sin8
Q = 8cos g)+ ipcos 8sin (3.5)
R — —8sin ¢+ mpcos 6 cos P

i wyrazenie na modut predkosci kgtowej 12

n =”2"P2+ Q2+ R2 (3.6)
Katy natarcia a i $lizgu /Zznajdujemy odpowiednio z zaleznosci:

(3.7)

w .V
a —arctg— 3 = arcsin —
u \Y%

jako funkcje zalezne od czasu t.
Pochodne skitadowych predkosci liniowej w uktadzie samolotowym maja

nastepujgce sktadowe:

u= binNii -f bN2W + b\3M + + 61,2211 + 61,321
V= 62,171 + 62271 + 72,321 + "2,1M + 72,22/1 + 62,3"1 (3-8)

W = ~3,1*1 + 63,22/1 + ~3,3~1 + 73,171 + ~3.22/1 + 63,321
Sktadowe przyspieszenia liniowego w tymze uktadzie sg jak nizej:

ax - u+ wQ - VR = 614.XL+ 61,211 + bi*zi
Oy= V+ Uft—wP = 621i 1+ 2,21 + 62,31 (3-9)

a2 = W+ vP — = 63,1X1 + 6322/1 + 63,321

a jego modut wyraza sie wzorem:

A = y/a2 + a2+ a2= <JIxl+y2+ z2 (3.10)
gdzie:

6i,i = —8sin8cos ip—ipsin rpcos 8

6i 2 = —0sin#sin ip+ ipcos-~cos6

6i3 = —8cosb6
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b2l — <j)(cosg)cos tpsin 9 + sin (&sin ip) +

+ 9cos9cos sin £&—72>(sintpsin 9sin 4+ cos ipcos B
b22 = ~>(cos <$sin 9 sin ip —sin 4>cos 0) -f

+ 9cos 9sin ipsin (>+ ~(cos mpsin 9sm<f) —sin tpcos
623 = 4cos ()cos 9 —9sin 9sin ¢
b31 = (/>(cos</)sin V'—sin <>0sV sin 0) +

+ 9cos 9cos 4>cos ip + cos tpsin d) —sin ipcos (>sin 9)
632 = —<">(cos4>cos Ip+ sin <ssin MAsin 9) +

+ 9cos 9cos (Psin ip + ifi(sin ipsin $+ cos ipcos 4>sin 9)
633 = —<sin(pcos 9 —9sin 9cos 4

Przyspieszenie kgatowe w uktadzie samolotowym ma nastepujgce sktadowe:

P = —xp9cos 9 + €>—ij)sin 9 (3-11)
Q = —9%>sin £+ ip(—9 sin 9sin ¢+ $>cos (cos 9) + 9 cos $+ ipcos 9sin £
R = —9(f)cos &>— sin 9 cos 0 + 9>sin §>cos 0) — 9 sin (>-f ipcos 9 cos (>

a jego modut wyraza sie wzorem:

E = yJp2 + Q2+ R2 (3.12)

Nalezy zaznaczy¢, ze nie jest konieczne w tym zagadnieniu rozpatrywanie
sktadowych predkosci i przyspieszen katowych w uktadzie inercjalnym.
Wspotczynniki obcigzen oblicza sie z zaleznosci:
+ b1,2)/i + 61,321 ~ g) _ ax + gsin9
g 9
@RIKL+ i + RI2L~g) _  0Oy- Jcos Osin £

nT =

(3.13)

g g
B121+ @21+ 6332- 9 az—gas9axss
fl 9

gdzie 5 = 9.80665 m/s2jest standardowg wartoscig przyspieszenia ziemskiego.

4. Aplikacje praktyczne i wnioski

Jak wspomniano poprzednio, weryfikacje parametréw mierzonych w locie
przeprowadza sie poprzez proces odwrotny do catkowania uktadu réwnan dy-
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1 /\.) f)

Rys. 2. Schemat dziatania systemu programoéw
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namiki ruchu z transformacjg z uktadu O0XyZ zwigzanego z samolotem na
uktad QWA inercjalny (zwigzany z ziemig). Parametrami rejestrowanymi
na poktadzie samolotu podlegajacymi weryfikacji sa:

t - czas lotu;

v - predkos¢ lotu;

h = —2\ - wysoko$¢ lotu;

P,Q, R - skiadowe predkosci katowej w uktadzie 0Xyz;
a - kat natarcia;

3 - kat slizgu;

nx,ny,nz - wspétczynniki obcigzenia w uktadzie 0Xyz\

te ostatnie mogg by¢ weryfikowane wymiennie ze sktadowymi przyspieszenia
liniowego ax,ay,ay w tymze uktadzie i jego modutem A (ten ostatni jest tu
przedstawiany).

Badania przeprowadzono dla samolotu TS-11 "Iskra” w przedziale czaso-

wym réwnym t = 80 s (w tym poczatkowy lot ustalony przez tu — 5 s)
z prébkowaniem przebiegéw 0,9,ip i x\,y\,Zi co 0.5 s. Parametry sg za-
tem wyrazone jako tablice o GN = 161 elementach o oznaczeniach: M9T1

(obliczenia wtasne) i M9T1EX (dane pomiarowe).
Na wykresach sg przedstawione:

= a jako zbiory ALFM9T1, ALFMO9TI1EX w funkcji czasu i wzajem-
nej zaleznos$ci (rys.3). Oba zbiory wykazuja niemal idealng zgodnos$¢
liczbowg w catym zakresie czasowym.

e (3 jako zbiory BETMO9T1, BETMO9T1EX w funkcji czasu i wzajemnej
zaleznosci (rys.4). Oba zbiory wykazujg bardzo dobra zgodnos$é iloSciowa
w catym zakresie czasowym.

e A jako zbiory ACM9T1, ACMI9TIEX w funkcji czasu i wzajemnej
zaleznosci (rys.5). Oba zbiory wykazujg idealng zgodnos$¢ liczcbowag w
catym czasowym, z tym Ze dla chwili czasowej T = 0 mamy A = 0 dla
pliku doswiadczalnego ACM9T1EX (jest on wyliczany ze skiadowych
ax,ay,az w uktadzie O0Xyz, ktore pochodzg bezposrednio z pomiarow).

Zaistniate drobne rozbieznosci majg za przyczyne:

1. zmiennos$¢ rzeczywistego potozenia srodka masy samolotu;
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* L COj
ALFM9T1

MAX* 0.20272 rod
M Ifi: 2,3341*10 *rad

1 t[s]

ALFMOT1EX

MAXr0.20UA rod

M INx2.2877«l0"J rod

ALEMOT1
ALFMOT1 EX

Rys. 3. Kat natarcia a; (a) - obliczony, plik ALFM9T1, (b) - eksperymentalny,
plik ALFM9T1EX, (c) - wzajemna relacja obu plikéw

2. doktadnoé¢ przyrzagdéw pomiarowych;
3. btedy catkowania réwnan dynamiki;

4. biedy zareprezentowanej metody rézniczkowania,;
Stad wnioski koricowe sa nastepujace:
1. zastosowana metoda rézniczkowania jest niezawodna;

2. tor lotu i katy orientacji byty prawidtowo obliczone;

3. nie wolno formatowa¢ wartosci katéw orientacji (gdy sg wyliczane w
radianach) ani tym bardziej wspétrzednych toru lotu do z géry zadanej
matej liczby cyfr znaczacych.
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S[rod]

BETMOT1

MAXc9.3769.10'1 rad
MIN«-1,2265*10' rod

tfs]

BETMOT1EX

MAX.9,273.10"1rad
M INi-1.241.t0O*1rod

i 1]

Bi IMill

Of TN*y T 1f X

Rys. 4. Kat $lizgu /?; (a) - obliczony, plik BETM9T1, (b) - eksperymentalny, plik
BETMO9T1EX, (c) - wzajemna relacja obu plikow

Powyzej zareprezentowana metoda weryfikacji bardzo doktadnie okresla
czy katy orientacji przestrzennej i tor lotu sa takie jak to wynika z wynikéw
catkowania rownan dynamiki, biorgc pod uwage fakt ze kazde rézniczkowanie
numeryczne jest zrodtem biedoéw oraz to ze dane eksperymentalne sg tez obar-

czone bledami.

32 — Mechanika w lotnictwie
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A&

ACM9T1
ACMITIEX

Rys. 5. Modut przyspieszenia liniowego A; (a) - obliczony, plik ACM9T1,~
(b) - eksperymentalny, plik ACM9T1EX, (c) - wzajemna relacja obu plikéw
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Verification of the Kinematic and Dynamic Parameters Recorded on the

Airplane Board

Summary

In the present paper a method of numerical differentiation is presented in view
of its application to the algorithm, which is an inversion of the integration of the
set of differential equations being a description of the airplane’s dynamics. By this
procedure, the verification of the parameters of flight, recorded onboard the airplane
TS-11, "lIskra” (Spark), proved a very good agreement between the results and the
recorded parameters, what means that the position angles sequence and the flight
path are realistic in the tested set of the aerobatic manoeuvres.
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NIEKTORE ALGORYTMY OBROBKI DANYCH
EKSPERYMENTALNYCH UWZGLEDNIAJACE ZWIAZKI
POMIEDZY MIERZONYMI SYGNALAMI

Krzysztof Szafran
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W pracy przedstawiono kilka algorytméw obrébki danych eksperymen-
talnych, - dane z badan w locie - ktére uwzgledniajg aprioryczne
zwigzki pomiedzy mierzonymi sygnatami. Wykorzystano teoretyczne
zaleznosci z praw dynamiki lotu - réwnania Eulera - zwigzki kinema-
tyczne pomiedzy katami, a predkosSciami katowymi.

Pokazano sposoby wyznaczenia nowych estymatoréw, ktére wygtadzajg
szeregi danych eksperymentalnych i zmniejszajg dyspersje w poréwnaniu
z innymi metodami (obnizenie granicy Rao-Cramera).

Wyliczenia poparto prostymi przyktadami badan symulacyjnych. Wy-
niki obliczen przedstawiono na wykresach.

1. Wstep

Dane eksperymentalne, w tym réwniez uzyskane podczas badan w locie,
zawieraja, informacje znieksztatcong przez bledy powstajgce w procesie po-
miaru i rejestracji. Bitedy te utrudniajg przeprowadzenie doktadnej i stabil-
nej identyfikacji obiektéw latajacych. Jednym ze sposobdw ograniczenia ich
wptywu na wyniki identyfikacji jest wtérna obrébka danych eksperymental-
nych, wyznaczajgca estymaty (oceny) mierzonych sygnatéw, ktére zmniejszaja
wplyw zakitécen pomiarowych na rezultat i jakos$¢ identyfikacji.

W statystycznych metodach identyfikacji, najwyzsza efektywnos$¢ estymat
(graniczna doktadnos$¢) okreslana jest nieréwnosciag Rao-Cramera. Wyzna-
cza ona minimalng wartos¢ dyspersji estymaty mierzonego sygnatu. Jednym
ze sposob6w zmniejszenia dyspersji estymatora (granica Rao-Cramera) jest
obrobka danych eksperymentalnych z zastosowaniem algorytmow uwzglednia-
jacych istniejace zwigzki pomiedzy mierzonymi sygnatami. Zwiazki te, dalej
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nazywac¢ bedziemy apriorycznymi. Sposob ten pozwala uzyska¢ poprawione
dane z eksperymentu, bez koniecznos$ci stosowania dodatkowej aparatury. Po-
prawa jest uzyskiwana na drodze czysto obliczeniowej.

Zatézmy, ze pomiedzy mierzonymi parametrami dynamicznymi (np.kgtami
obrotu i predkosciami katowymi ruchu obiektu) istnieje znany zwiazek ana-
lityczny. W praktyce pomiarowej wielkosci katéow obrotowych i predkosci
katowych moga by¢ mierzone niezaleznie - katy platformg giroskopowa,
predkosci katowe giroskopami predkosciowymi. Zwigzek analityczny pomiedzy
nimi nie jest wykorzystywany. Jak wiadomo, zaréwno katy, jak i predkosci
katowe sa rejestrowane z btedami zawierajgcymi btedy czujnikéw, btedy trans-
misji i rejestraciji.

Zwigzki aprioryczne pomiedzy mierzonymi parametrami mogg by¢ dowol-
nego typu, opisane np. réwnaniami algebraicznymi, rézniczkowymi, liniowymi
i nieliniowymi, czy tez nieréwnosciami. Te, ktore daja sie opisa¢ rownaniami
pozwalajg na wyznaczenie estymaty obrabianych sygnatéw, natomiast nierédw-
nosci umozliwiajg oszacowanie granic obszaru maksymalnej doktadnosci obra-
bianych danych pomiarowych. Z rozwazan teoretycznych przeprowadzonych
w [5] mozna wnioskowa¢, ze uwzglednienie zaleznosci innego typu, np. lo-
gicznych, stochastycznych i innych - moze spowodowac¢ poprawe doktadnosci
uzyskiwanych wynikow.

W prezentowanej pracy rozwazono jedne z prostszych postaci zwigzkéw
apriorycznych pomiedzy mierzonymi sygnatami, a mianowicie zwiazki opi-
sane algebraicznymi réwnaniami liniowymi, oraz nieliniowymi réwnaniami
rézniczkowymi pierwszego rzedu. Przedstawione algorytmy wyznaczania esty-
mat dotyczg wtdrnej obrébki danych eksperymentalnych - wygtadzania sze-
regoéw czasowych. Algorytmy tego typu moga by¢ przydatne we wszystkich
zagadnieniach, w ktérych zbierane sg i obrabiane dane statystyczne w postaci
szeregow czasowych. Moga to by¢ réznego rodzaju badania np. mechaniczne
(zywotnosci silnikéw), ekonomiczne (wahania cen), demograficzne (rozwéj po-
pulacji). Przetworzone szeregi czasowe uwzgledniane w zagadnieniach identy-
fikacji modeli matematycznych prowadzg do polepszenia jakosci uzyskiwanych
rezultatéw. Przytoczone przyktady ograniczajg sie do waskiej grupy zwigzkéw
apriorycznych wystepujacych w prostszych wersjach réwma,n dynamiki lotu sa-
molotow.
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2. Algorytm wygtadzania n szeregdéw czasowych z
uwzglednieniem zwigzkéw w postaci k algebraicznych réwnan
liniowych

Przyjmijmy, ze zarejestrowano rezultat pomiaréw n zmiennych w czasie
parametréw xn(t) ruchu obiektu dynamicznego w postaci szeregdéw czasowych
yn(t), zapisanych nastepujgco:

YT(0 = [yi(t),y2(t), ...,yn(t)]
Niech model sygnatu pomiarowego opisany bedzie réwnaniem:

yi(t) = Xi(t) + 77,0

gdzie:
rli - biad stochastyczny w postaci biatego szumu spetniajacego
warunki:
E[?7i]] = O E[Vivj] =

~ symbole Kroneckera.

Poszukujemy estymat x(t) mierzonych parametrow ruchu, pod warun-
kiem, ze istnieje pewna znana informacja o wzajemnej zaleznos$ci pomiedzy
rzeczywistymi wartoSciami parametrow x(t).

Niech zwigzki istniejgce pomiedzy szeregami czasowymi opisuje k réwnan
algebraicznych:

BX = D
gdzie:
B - macierz statych wspdtczynnikow,
X - wektor mierzonych parametrow,
D - wektor wspotczynnikow.

Po przeprowadzeniu syntezy réwnan ruchu badanego obiektu dynamicz-
nego z uwzglednieniem zwigzkéw apriorycznych opisanych powyzszg réwnos-
cig, oraz minimalizacji funkcjonatu przedstawionego ponizej:

m n
$* = ~2 '"N2[yi(t+s)-aj0-ajls-aj2s2- ...-ajgsqg]l2+ AT(BX-D) (2.1)

S=—m j—m

gdzie:
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A - wektor wspétczynnikéw Lagrange’a,
m - szeroko$¢ okna wygtadzania,
q - stopien wielomianu aproksymacyjnego,

otrzymamy zalezno$¢ opisujacg estymaty parametrow x(t)

q m
E(f)=_1_ BTC-1B)Y(i + 5) + (3m2+ 3m - 1)BtC_1d]
B (2.2)

gdzie:

YT{t +s) = [yi(t+ s),y2(t + s), ...,yn(t + s)]

i/lm) = 2m —1)(2m + 1)(2m + 3)

4>(m, s) = 3(3m2+ 3m —1) — 15s2
oraz

C - macierz o elementach Cjk

1
(=2
[
o

=

Przykitad.

Niech dana bedzie macierz
'L 0 e« 0 i e j’
O i ® o i ==

!
O 0 omi i =<i

[
=]
x
=

Z przedstawionych powyzej zaleznosci wyliczamy wspoétczynniki macierzy C

i ees | i
! 1 e 1 1
C=(m—k
i i - j n—f_C‘:l
n

podstawiajac dla danego przyktadu n = 3, k = 2, otrzymamy:
2 1

n—k=1 n—k+ 1=2 C=
L 2

a przyjmujac, ze dyspersje pomiarow sg jednakowe i rowne uf, uzyskujemy:
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Uzyskany wynik pokazuje, ze w oméwionym przyktadzie uwzglednie-
nie zwigzkéw apriorycznych wystepujacych pomiedzy szeregami czasowymi
do sporzadzenia estymat mierzonych parametréw, trzykrotnie zmniejsza
dyspersije.

3. Algorytm wygtadzania szeregéw czasowych z uwzglednieniem
zwigzku apriorycznego w postaci nieliniowego réwnania
rézniczkowego pierwszego rzedu

Niech dane bedg dwa szeregi czasowe y\(t), y2{t), gdzie t € (0, N), Kktore
sg rezultatem pomiaru dwdch parametréw dynamicznych. Ponadto, niech
pomiedzy mierzonymi parametrami X\(t), x2(t) istnieje zwigzek w postaci
rownania rézniczkowego:

(3.1)

Funkcja f(xi,x2) jest ciggta i jednoznaczna wzgledem x2, oraz istnieje ciggte
rozwigzanie réwnania (3.1). Niech bedzie tez mozliwe przeksztatcenie réwna-
nia (3.1) do postaci:

Rozdzielmy zadanie wygtadzania na dwa etapy:

- pierwszy, w ktérym wykorzystujgc rdwnanie zwigzku otrzymamy polep-
szong ocene mierzonego parametru X\

- drugi, gdzie przyjmiemy otrzymanag ocene jako faktyczne dane po-
miarowe i wyznaczymy ocene drugiego szeregu x2.

Procedure mozna powt6rzy¢é wprowadzajac jako dane pomiarowe oceny
i x2, uzyskujac w ten sposéb oceny drugiego przyblizenia i x\. Tak wiec
istnieje mozliwos'¢ zbudowania procesu iteracyjnego polepszania ocen obrabia-
nych danych.

Wprowadzimy nowe zmienne:

(3.2)

aby formalnie sprowadzi¢ jeden zwigzek nieliniowy do dwoéch réwnan linio-
wych:
dx\
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Przyjmijmy metode przemieszczanego okna wygtadzania o szerokosci
2m + 1w dyskretnym czasie ze $rodkiem w punkcie t\. Ogélny wzér apro-
ksymacji szeregu czasowego opisuje zaleznos¢:

Xi(t,s) = J2air(t)sr (3.3)
=0

Niech w otoczeniu punktu t\ szereg czasowy bedzie aproksymowany
nastepujacymi wielomianami:
xi(<,s) = etio(0 + «n (0s + ai2(0O™2+
x2{t,s) = a2o{t) + a2l(t)s + a22(t)s2
x3(t,s) = a30(0 + agi(t)s -f (Is2{t)s2
x4(t, s) = ad0(t) + adi(t)s + ad2(t)s2
Uwzgledniajgc réwnanie (3.1) mozemy zapisac:
(111 + 2tti25 + 3ai352 = ft30 + 031s + a32s2

Jesli ten warunek jest spetniony przy dowolnym 5, to prawdziwe sg zwigzki:

1 1
«11 = «30 alz —2fi3l 031 _ 3R

3.1. Pierwszy etap

Przyjmijmy Kkryterium optymalizacji w nastepujacej postaci:

m

A2 [(2t —cio —aUS - «1252 —QI33)2

s=—m

il

+ (22 - a20 —021$ —«22S2)2+ (23 - a30 - fI3IS —G@2>S2)2] + (3.4)

+ Ai(on —a3o) + Aenr12 —2°31)  ~3(ai3 —3f3R)

po zrézniczkowaniu otrzymamy uktad réwnan, z ktérego po rozwigzaniu otrzy-
mamy wyrazenie na ocene i \(/):
m "
h(t) = \~1—"Mv>(M4) - V(M 2)s2 +
(3.5)
1 2)V~A(m, 0)5 —ip(m, 2)\ 1 ip(m, 2)f(yi, y2)

4 vilm s anm,0)v>(ra,2) VI T B v\(m) + 4ip(m,0)il>(m,2)
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gdzie:
o o w X . @2m+ Hhm(m + 1)
Ui{m) = (4m —1)(2m -f 3) ip(m,2) = 3
@2m+ 1I)m(m + 1)(3m2+ 3m —1)
tp(m, 0) = 2m + 1 tp(Tn,4) =

15
oraz estymate pierwszej pochodnej:
*I(0 = ( Jip(rn,6)s-ip(m,4)s3y

/ 1V(m,b)H22 - n n;)1>4J’\2i\

T 9T A Lt

(3.6)

1V(rn, 4)~n - 4>(M 6)*12 V>(m, 4)s - V>(m, 2)s3f(yi,y2) +
2 I~MINi22 - A2 ~A(rn)

(d2f(yuy2) d2f(yi,y2)\]

y a\ dyl

gdzie:
zl2(m) = VK773 2)V'(m, 0) — tp2(rn, 4)

VA(m)xl)(m, 6) — Z2(m)ip(m,A)

/tli =
9ip(m, 2)u\(m) + 0(m, 0)i/2(m)
T 18i/i(m)”2(m)
37i(m)N)(m,4) -f il>(m,2)v2
iz = M) FUAQ VAN

3.2. Drugi etap

Po pierwszym etapie obrébki otrzymano dwa szeregi czasowe estymat
pierwszego parametru £1 ijego pochodnej ii

{zi(1),zi(2),...,zi(AO0} {ii(l),.t1(2),...,.ii(1V)}
Wprowadz'my dodatkowe oznaczenia:

X! = 2i(i) ii o= zi(t)
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Bedziemy traktowac¢ oznaczenia 2\ ii], jako nowe szeregi czasowe, oraz
postuzymy sie rdwnaniem x2 = 4(21,ii) clo utworzenia kryterium:

2 2
[(*2(5) - b20 - hIS - 622S2) + (24(5) - Kkio - &41S- &4252) ] +

+ Ai(&20 — 7~40) + -A2(~21 — &41) + -~3(622 — ~42)
Uwzgledniono tu réwnanie zwigzku x2 = £4, oraz zatozono, ze dla
s G (—m, m) spetniona jest przyblizona zaleznos¢:
~20 + b2\S + ~s22n2 — ~40 + ~a1S + ba2s2

Warunkiem koniecznym spetnienia powyzszej rownosci jest ekstremum
powyzszego kryterium:
.. =0 3.7
dbij (3.7
Rozwigzanie uktadu réwnan (3.7) pozwala wyliczy¢ wspotczynniki bij i znalez¢
wspotczynniki Lagrange’a:

m 771
Al= ~ 7 A2= ~N(N2 - zd)s
A3 = N (22 - zA)s2

— 771

Z dalszej syntezy réwnan uwzgledniajacych zwigzek wyznaczono estymaty
szeregbw czasowych:

77

h(t) = 60 = gty _ s2ip(m, 2)j(z2 + *4)
A
A= 2vymy A 4-¢ 2)] +24)

estymaty 2i(i) i ~ (i) sa sobie rowne, 24(i) = 5("1,2z\).
Dla z2(t) otrzymujemy:

x2= 2 — [V»(m,4) - s2ip(m,2) (i2+ 5(*i, *1))
Powyzsza procedura, rozdzielona na dwa etapy, moze by¢ poddana ko-
lejnym iteracjom. Istotny problem w przedstawionym algorytmie stanowi
przesuniecie wartosci estymat zwigzane z nieliniowoscia zwigzkéw (3.1).
Mozna to czeSciowo kompensowaé wprowadzajac poprawki do otrzymanych
ocen parametrow obrabianego szeregu czasowego.
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4. Przyktady symulacji dziatania algorytméw wygtadzania

Dla zilustrowania efektywnos$ci oraz poprawnosci dziatania opracowanych
algorytmow, przytoczymy proste przyktady.

e Przyktad 1.

Dane sg dwa szeregi czasowe x\(<), x2(t) danych eksperymentalnych,

pomiedzy ktorymi zachodzi zwigzek:
*2(t) = [zi(0]2 x\(t) = sint

Ponadto przyjeto:

q= 2 m=1
stad:
vim) = vim) = 2m —I)(2m -f )(2m + 3) = 15
<j>(m,s) = 3(3m2-f 3m —1) —15s2 = 15(1 - s2)
-1) = 0 <Km ,0) = 15 4bm , 1) =
A fAs
oA | f v
i L}
§ A A p-Vi \Y
A /L <
o pni St
i i\A H |
VoLt erj
\&
10 20 30 SO SO 70

Rys. 1. Oceny danych eksperymentalnych

Do wyznaczenia ocen szeregéw czasowych wykorzystano wzory (2.1). Na
rysunku 1 zamieszczono wyniki symulacji oraz estymaty uzyskane po obrébce
z zastosowaniem algorytmow wygtadzania. Na rysunku 2 pokazano dysper-
sje sygnatu oraz dyspersje uzyskanych ocen. Z rysunku widaé, ze wielkos$¢
dyspersji po obrébce ulegta istotnemu zmniejszeniu.
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Rys. 2. Dyspersja obrabianych danych

e Przyktad 2.

Dane sa dwa szeregi czasowe bedace pomiarami dwoch parametrow
obiektu dynamicznego - samolotu - kata pochylenia 6 i predkosci
katowej pochylenia . Pomiedzy tymi parametrami zachodzi zwiazek

kinematyczny opisany réwnaniem:

do
dl = ¢
Przyjeto: m = 2
i stad:
0)=5 V(m>2)= 10 V(m»4) = 34
ip(m, 6) = 130 = 70 u2(m) = 144

Po wyznaczeniu z (3.5) i (3.6) wzor6w opisujacych estymaty parametrow

i qprzeprowadzono symulacje komputerowa.

> — (34 —10s H.... -

n .
At rw?§ﬁ _ 108° H i o -575—10 }W. i 10/2, 22)

L70V. e, O+4°5-lO 870 + 4 <5 «10
<) = E' [z - 3I»a)(d- 4130~ - 34F ,  +
s= .2 1 Ny
134/fn - 130//12 34g — 1093/(y i,y 2)
2 MI1IN22 —MI2 144

1 2(d2X(yiid2) (20, 22N
21
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Przyktadowe wyniki uzyskanych ocen kata pochylenia 8 i dyspersje ocen
obrabianych sygnatdw zamieszczono na rysunkach 3 i 4.

tiv]

Rys. 3. Oceny danych eksperymentalnych

N .
foi A i N
_l -\ _i \ . A = lI \ crUAN
i \ i \ II \\ > i\ i
{ N i\
s 1 \ ’ i \ - 1 \ \Y
3 P . -/ i 1
\ 1 ... 1 i /| = 'j°\ """" L] / /I \
if e al l\ W e
i \ / \j
t \Y v ) '
]

Rys. 4. Dyspersja obrabianych danych

5. Zakonczenie

Uwzglednienie apriorycznych zwigzkéw pomiedzy mierzonymi szeregami
czasowymi, tak dla przypadku zwiazkéw liniowych, jak i nieliniowych, prowa-
dzi do polepszenia oceny parametrow (zmniejszenie dyspersji). Nie we wszyst-
kich przypadkach jest to jednak mozliwe. W tych pomiarach, gdzie dyspersje
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dwoéch mierzonych parametréow znacznie sie od siebie réznia, nie ma efektu po-
lepszenia ocen dla szeregu ze wzglednie matym szumem, a nawet ocena moze
sie pogorszyé. Jednak w wiekszos'ci zagadnienn technicznych wielkos$ci szumow
natozonych na sygnaly pomiarowe jest zblizonego rzedu, a zatem zastosowanie
przedstawionych algorytmoéw umozliwia uzyskanie lepszych wynikow.
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Some Algorithms for Experimental Data Analysis Considering Mutual
Relations Between Measured Signals

Summary

The paper presents a few algorithms analysing the experimental data - flight
dynamics parameters. Same relations between measured signals of an aircraft altitude
angles and its angular velosities have been considered. Principles of flight dynamics
in a form of the Euler dynamic and kinematic equations have been applied. New
estimators smoothing data series have been determined, enablin reduction of the
Rao-Cramer limit.

An example of computer simulation has been presented.
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W referacie przedstawiono najwazniejsze problemy, jakie napotykajag
producenci i uzytkownicy symulatoréw lotu na przykiadzie symulatora
samolotu TS-11 "lIskra”. Ujeto je w trzy grupy. Pierwsza zwigzana jest
z cztowiekiem, jego anatomig i fizjologig; druga to problemy techniczne
sprzetowe i programowe zwigzane z konstruowaniem symulatora lotu;
trzecia to problemy eksploatacyjne, a w tym wasciwe wykorzystanie sy-
mulatoréw w procesie szkolenia personelu latajgcego.

1. Wprowadzenie

Symulator okreslony jest w "Leksykonie naukowo-technicznym” [1] jako:
"urzadzenie pozwalajace na odtwarzanie przebiegéw rzeczywistych w warun-
kach sztucznych, stosowane zwykte do celéw szkoleniowych”. Przez analogig,
symulator lotu jest urzadzeniem odtwarzajgcym rzeczywiste loty, stosowanym
zwykle do szkolenia personelu latajgcego. Takie wtasnie urzgdzenia sa naj-
liczniejsze wsérod symulatoréw. Beda one przedmiotem rozwazah niniejszego
artykutu.

Drugim nie mniej waznym obszarem zastosowan symulatoréw, takze w
lotnictwie, sg badania. Symulatory w takich zastosowaniach majg na og6t
bogatsze wyposazenie i sg konstruowane z nadmiarami parametrow w stosunku
do wymaganych minimoéw.

Problemy, z jakimi majg do czynienia konstruktorzy, producenci i uzyt-
kownicy symulatordéw lotu mozna podzieli¢ na trzy grupy:

1. Zwiagzane z cztowiekiem (anatomig i fizjologia).
2. Konstrukcyjne:

— programowe, zwigzane z modelowaniem i oprogramowaniem,

33 — Mechanika w lotnictwie



514 C.szczepanski

- sprzetowe, zwigzane z konstruowaniem i technologia.
3. Eksploatacyjne:

- zwigzane z metodami wykorzystania symulatoréw podczas szkolenia,

- zwiagzane z techniczng strong eksploatacji.

W niniejszym artykule, ze wzgledu na jego ograniczong objeto$¢, skon-
centrowano sie¢ na analizie problemow towarzyszacych projektowaniu, budo-
wie i wykorzystaniu symulatoréow lotu do szkolenia personelu latajgcego.

Szkolenie personelu latajacego to proces dynamiczny [2]. Powinien
wiec by¢ traktowany zgodnie z teoriami cybernetycznymi jako sekwencja
czastkowych proceséw dynamicznych. Pod pojeciem czgstkowego procesu dy-
namicznego rozumie sie w tym przypadku zadanie, ktédre powinien opanowac
pilot podczas szkolenia.

Prawidtowo utozony program szkolenia powinien zawieraé¢ sekwencje zadan
uszeregowanych od najprostszego do najbardziej ztozonego. Podczas szkolenia
nie mozna przechodzi¢ do zadania nastepnego bez opanowania zadania wcze-
S$niejszego. Wzrost stopnia wyszkolenia mozna odwzorowac¢ jako zmiane w cza-
sie wskaznikéw opanowania zadania. Najczesciej przyjmuje sie jako ten wska-
znik prawdopodobiennstwo popetnienia btedu lub niewykonania zadania. Prze-
bieg zmian takiego wskaznika ma charakter wyktadniczy [2],

Caty proces szkolenia pilota ma doprowadzi¢ do wytworzenia u niego mo-
delu pojeciowego” [3] procesu sterowania lotem samolotu. Dobrze zinterna-
lizowany "model pojeciowy”, nazywany niekiedy "modelem wewnetrznym”,
pozwoli pilotowi wyobrazi¢ sobie aktualny stan samolotu, to znaczy jego
orientacje przestrzenng oraz stan systemow poktadowych, i poréwnaé¢ go z za-
planowanym. Na koniec umozliwi wypracowanie odpowiednich sygnatow
sterujacych, majacych na celu osiggniecie przez samolot stanu zadanego.

Odpowiednie zastosowanie symulatoréw lotu w procesie szkolenia pilotéw
moze go skréci¢, obnizy¢ jego koszty nawet o potowe, a takze uczyni¢ bez-
pieczniejszym.

2. Problemy zwigzane z cztowiekiem

Gtéwnym problemem zwigzanym z symulacja lotu w symulatorze jest ko-
niecznos$¢ uwzglednienia cech anatomicznych i fizjologicznych pilotow. Jest
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to w istocie gtéwna przyczyna, z ktorej wynikajg wszystkie problemy. Po-
krétce zostang omoéwione zjawiska wpltywajgce w najistotniejszy sposéb na
symulacje lotu.

Do cztowieka, a wiec takze i pilota, docierajg informacje z otoczenia i z
wnetrza jego ciata. Informacje te majag charakter sygnatéw energetycznych
odbieranych przez receptory znajdujace sie na wejsciach uktadu nerwowego.
Sygnaty te nazywane sg bodzcami. Bodzce wywotujg wrazenia, czyli impulsy
nerwowe przekazywane przez ukiad nerwowy cztowieka z receptoréw do mé-
zgu. Wrazenia zmieniajg si¢ w zaleznosci od charakteru bodzcow, w tym
od zmian ich natezenia i czestotliwo$Sci. Wrazenia przetwarzane sa przez
odpowiednie o$rodki w mdzgu i porébwnywane z istniejacymi juz w pamieci
cztowieka wzorcami - modelami pojeciowymi. Wrazenia tworza w moézgu per-
cept, pozwalajacy cztowiekowi na zinterpretowanie biezacej sytuacji. Percept
ma ustalony charakter i zalezy bezposrednio od stanu otoczenia.

Podczas rzeczywistego lotu na pilota dziatajg bodzce wzrokowe, ruchowe,
dzwiekowe i zapachowe wywotujgce wrazenia sumujace sie na percept - lot
samolotem. Jest on bardzo podobny w zblizonych warunkach lotu na takim
samym samolocie podczas réznych lotéw. Wydawatoby sie wiec, ze w sy-
mulatorze nalezy wygenerowac¢ takie same bodzce, aby piloci mieli wrazenia
takie jak podczas rzeczywistego lotu, a wiec by interpretowali lot w symu-
latorze jako lot w samolocie. Takie tez byly poczatkowo dazenia producen-
tow i uzytkownikow symulatoréw lotu. Nie szczedzono $rodkéw na mozliwie
wierne, dynamiczne odwzorowanie bodzcow dziatajacych na pilota podczas
rzeczywistego lotu. Po kilkunastu latach eksploatacji symulatoré6w na masowg
skale jako urzgdzen treningowych dla personelu latajacego i przeprowadzeniu
szeregu badan stwierdzono, ze wygenerowanie w symulatorze bodzcéow bardzo
zblizonych do tych w samolocie, nie daje w efekcie takich samych percep-
tow, a wiec i interpretacji odbywanego lotu jako lot rzeczywisty.

W USA stwierdzono, ze nawet przy bardzo wysokiej klasy symulato-
rach i typie ¢wiczenia LOFT (Line Oriented Flight Training), polegajacym
na ¢wiczeniu lotu na symulatorze tak, jakby przebiegat on w rzeczywistosci,
co w przypadku np. lotu przez Atlantyk daje 6-7 godzinny trening, piloci
zachowujg w podswiadomosci fakt lotu w symulatorze. Niemozliwe jest w isto-
cie wywotanie w symulatorze za pomoca takich samych bodzcéw takich samych
wrazen, jak w samolocie. To, jakie bodzce i w jakim natezeniu nalezy wyge-
nerowaé¢ by wywota¢ wrazenia takie jak podczas rzeczywistego lotu stanowi
najistotniejszy problem, jaki nalezy rozwigza¢ podczas projektowania i bu-
dowy symulatoréw lotu.

Problem ten jest w istocie zrédtem pozostatych probleméw symulacji lotu
na symulatorze. Jedynym witasciwym podejSciem do ich rozwigzania jest
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wyjscie od przeznaczenia symulatora, uwzglednienie zagadnien zwigzanych ze
wspoltpraca cztowieka z systemem technicznym jakim jest symulator, a w kohcu
optymalizacja parametréow uzytkowych i technicznych pod wzgledem ekono-
micznym. Na tym ostatnim etapie powinno sie¢ minimalizowaé¢ koszt symu-
latora treningowego przy zatozonym zakresie jego zastosowan. W przypadku
symulatoréw badawczych stosuje sie pewng nadmiarowos¢ mozliwosci do ak-
tualnych potrzeb, co powoduje ich wyzszy koszt niz podobnych symulatoréw
treningowych.

3. Problemy konstrukcyjne

Problemy konstrukcyjne zwigzane z symulacjg lotu na symulatorze mozna
podzieli¢ na dwie grupy:

= zwigzane z modelowaniem symulowanego obiektu i jego otoczenia;

e zwigzane z konstrukcjg i technologiag wykonania symulatora lotu.

3.1. Modelowanie

Modelowanie symulowanego obiektu ijego otoczenia ma podstawowe zna-
czenie dla symulatora lotu. Adekwatno$¢ modeli matematycznych, implemen-
towanych w symulatorze, do rzeczywistych proceséw i zjawisk stanowi pod-
stawowy warunek uzyskania poprawnego symulatora lotu. Problemem zasa-
dniczym jest tu identyfikacja modeli poszczegdlnych modutéw symulowanego
obiektu, ze wzgledu na trudnos$¢ ze zdobyciem wiarygodnych danych do ich
weryfikacji. Omoéwimy najwazniejsze moduty - modele wchodzace w skiad
symulatora lotu oraz problemy zwigzane z ich tworzeniem.

Dynamika ruchu symulowanego obiektu. Obejmuje dynamike
lotu i ruchu po ziemi symulowanego samolotu lub $migtowca. We wspo6t-
czesnych symulatorach lotu mamy do czynienia z modelami cyfrowymi rea-
lizowanymi przez komputery w czasie rzeczywistym. Model dynamiki ruchu
utworzony jest zwykle przez uktad réownan rézniczkowych zwyczajnych nie-
liniowych, czesto niestacjonarnych, uzupetnionych nieliniowymi réwnaniami
algebraicznymi. Model ten powinien byé rozwigzywany w czasie rzeczywistym
z odpowiednig czestotliwoscia.

Podstawowe problemy z jakimi mamy tu do czynienia to:
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= adekwatno$¢ przyjetych modeli matematycznych zjawisk fizycznych,
e odpowiednia metoda catkowania réwnan ruchu.

Problem adekwatnosci modeli fizycznych odnosi sie przede wszystkim
do modelu aerodynamiki. Na przyktad [4] modelujac ruch wirnika czte-
roptatowego smigtowca, jego stan wyznacza sie z czestotliwoscig 200 Hz, co
wymaga okoto 15 miliondéw operacji zmiennoprzecinkowych na sekunde. Takze
weryfikacja modelu aerodynamiki stanowi zrédto najliczniejszych probleméw,
ze wzgledu na duzg ilos¢ danych niezbednych do jego tworzenia.

Réwnania ruchu symulowanego obiektu tworzg uktady rownan o duzym
rozrzucie wartosci wtasnych i jako takie wymagajag niezwykle wyrafinowanych
metod ich rozwigzywania, a wymaganie czasu rzeczywistego i odpowiedniej
czestotliwosci uzyskania tych rozwiazan znacznie problem komplikuje.

ZespoOt napedowy. Ze wzgledu na jego znaczenie dla wykonania symu-
lowanego lotu modelowanie pracy zespotu napedowego stanowi osobne zaga-
dnienie, cho¢ sity i moment sit pochodzace od niego wchodzg w prawe strony
réownan dynamiki lotu.

Podstawowym problemem jest wtasciwe modelowanie zmian ciggu poszczer
gblnych silnikéw w zaleznosci od: ich predkosci obrotowej, wysokosci lotu,
predkosci lotu i stanu automatyki sterujacej praca silnika. Zrédtem danych
sg tu najczesciej badania stanowiskowe silnikéw na hamowniach. Dla zasto-
sowania modelu w symulatorze lotu typowe dane z préb hamownianych sa
na ogoét niewystarczajgce. Powinny by¢ one uzupetniane wynikami badan na
rzeczywistym obiekcie w locie.

Z punktu widzenia metod numerycznych mamy tu do czynienia, z zagadnie-
niami aproksymacji funkcji wielu zmiennych, stanowigcymi osobny problem.

Instalacje poktadowe. Modut ten obejmuje modelowanie pracy instalacji
poktadowych w warunkach normalnych i awaryjnych. W symulatorze samolotu
TS-11 "Iskra” zamodelowano dziatanie nastepujgcych instalacji poktadowych:
elektrycznej, hydraulicznej, pneumatycznej, tlenowej, wyposazenia radiowego,
nawigacyjnego, uzbrojenia. Problem stanowig tu przede wszystkim:

« logika, dziatania poszczeg6lnych instalacji oraz ich wzajemnych zalez-
nosci,

= praca instalacji w warunkach awaryjnych.

(0] awariach instalacji bardzo czesto nie istnieje inna informacja poza prze-
widywanym zachowaniem sie instalacji. Informacje zarejestrowane podczas
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rzeczywistych stanow awaryjnych rzadko sg na tyle kompleksowe, aby wystar-
czyty do stworzenia petnego modelu takiego stanu i do weryfikacji przyjetego
modelu. Nawet w tak dobrze znanym samolocie jak TS-11 "Iskara” wiele sta-
now awaryjnych instalacji poktadowych nie byto opisanych i udokumentowa-
nych. Ich modele tworzono na drodze zmudnych analiz i weryfikowano w opar-
ciu o wiedze teoretyczng i wyrywkowe doswiadczenia pilotéw, ktérzy spotkali
sig z niektérymi z nich w swojej praktyce.

Pewnym utatwieniem w tworzeniu modeli pracy instalacji poktadowych
jest fakt, ze z punktu widzenia pilota w symulatorze istotne sg jedynie ob-
jawy dziatania instalacji, to jest na przyktad informacja na wskaznikach, lamp-
kach i ekranach o aktualnym stanie parametrow pracy instalacji albo dzwieki
towarzyszace pracy instalacji lub jej symulowanej awarii. Jezeli jednak awaria
instalacji wptywa na inne moduty symulowanego obiektu, np. aerodynamike,
nalezy ten wptyw zamodelowaé. Niejednokrotnie stwarza to znaczne trud-
nosci z powodu braku jakichkolwiek danych empirycznych o modelowanych
zjawiskach.

Kolejnym zagadnieniem jakie nalezy w tym przypadku uwzglednié¢ jest
dynamika samych wskaznikow. Szczeg6lnie istotna jest tu dynamika wskazan
przyrzadow pilotazowo-nawigacyjnych.

Otoczenie. Otoczenie wpitywa na dynamike lotu symulowanego obiektu
poprzez gesto$¢ powietrza, liczbe Macha, wiatr, turbulencje i inne zjawiska
zwigzane z przemieszczaniem sie warstw powietrza. Oddziatuje takze na ze-
sp6t napedowy poprzez gestos¢ powietrza i temperature. Zjawiska atmosfe-
ryczne typu burzy z piorunami i btyskawicami wywotujg dodatkowo u pilotow
wrazenia wzrokowe i stuchowe. Mogg ponadto spowodowac¢ zmiane wtasciwosci
aerodynamicznych symulowanego obiektu, np. poprzez oblodzenie lub zmiane
stanu otoczenia, jak np. przez zmiane wspotczynnika tarcia na pasie starto-
wym.

Druga grupa czynnikéw nalezgcych do otoczenia a stwarzajacych pro-
blemy przy modelowaniu sg obiekty znajdujgce sie w sgsiedztwie symulowa-
nego samolotu lub $migtowca. Obiekty te to zaréwno elementy rzezby terenu,
jak i obiekty stworzone przez cztowieka, a takze niezalezne od niego, jak na
przyktad ptaki. Wywotujg one wrazenia wzrokowe u pilotéw, a moga takze
oddziatywaé¢ na symulowany obiekt. Na przyktad, samolot przeciwnika moze
podja¢ walke z symulowanym samolotem, samochéd jadacy po pasie star-
towym moze uszkodzi¢ symulowany samolot, lecgcy ptak moze spowodowac
uszkodzenie symulowanego samolotu.

Najwieksze problemy napotyka sie w tej dziedzinie w tworzeniu bazy da-
nych opisujacej konkretny teren. Istotng trudnos$¢ stwarza tu konflikt pomie-



W ybrane problemy symulacji lotu na symulatorze 519

dzy doktadnoscig odwzorowania rzeczywistego terenu a objetoscig pamieci
niezbednej do jego zapisania i zadang szybkos$cig tworzenia na tej podsta-
wie obrazéw z wymaganag czestotliwoscig minimum 15 Hz, a zalecang 40 lub
50 Hz. Przy duzej komplikacji prezentowanych obrazéw mamy do czynie-
nia z koniecznoscig zastosowania szybkich i kosztownych komputeréw do prze-
tworzenia danych i generowania zgdanych obrazéw. Muszg one by¢ na tyle
doktadne by mozna byto na symulatorze realizowaé¢ zatozone zadania. Wtasnie
te zadania zdeterminuja stopien komplikacji stosowanych modeli i realizuja-
cych je komputerdéw. Inne wymagania bazie danych i komputerom bedzie sie
stawiaé¢ dla ¢wiczenia walki powietrznej a inne dla treningu nawigacji wedtug
regut VFR, czy zwalczania celdw naziemnych i powietrznych.

Sterowanie ruchem platformy symulatora. Celem jest uzyskanie ta-
kiego ruchu platformy symulatora, ktéry wywota u pilota wrazenie ruchu jak
w rzeczywistym locie. Jest to jedno z bardziej skomplikowanych zagadnien w
symulatorze lotu. Nalezy tu uwzgledni¢ dynamike reakcji na ruch przez rézne
receptory cztowieka, dynamike symulowanego obiektu i dynamike symulatora.
Zagadnienie to nie dotyczy jednak symulatora samolotu TS-11 "Iskra”, ktory
jest symulatorem nieruchomym. Szerzej zagadnienie to omdéwiono w [4].

Sity na organach sterowania. Stanowig one dla pilota jedno z podsta-
wowych zréodet informacji o stanie lotu. Dlatego tez istotna jest wysoka zgod-
nos$¢ sit generowanych w symulatorze z sitami odczuwanymi przez pilota pod-
czas rzeczywistego lotu. Przy czym nie tyle wazna jest wartos$¢ tych sit w da-
nym momencie, co dynamika ich zmian. Jako$¢ modeli matematycznych sit
obcigzajgcych organy sterowania ma tu podstawowe znaczenie.

3.2. Problemy konstrukcyjne i technologiczne

Symulatory lotu nalezg do wyrobow o najbardziej zaawansowanych tech-
nologiach. Z tego wzgledu w zasadzie wszystkie ich moduty stanowig w swoich
dziedzinach elementy najbardziej wyrafinowane. Niemniej jednak zostang tu
zasygnalizowane pewne problemy o najwiekszym znaczeniu dla jako$ci symu-
latora.

Komputery. Problemem natury podstawowej jest dob6r komputeréw,
ktére bedg w stanie zrealizowa¢ w czasie rzeczywistym wszystkie obliczenia
i wszystkie funkcje niezbedne do symulacji lotu na symulatorze. Oblicze-
nia o jakich tu mowimy, to: realizacja wszystkich wymienionych powyzej
modeli, wygenerowanie obrazow dla ukiadu wizualizacji, transmisje wszyst-
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kich niezbednych danych i synchronizacja wszystkich proceséw sterowania
urzgdzeniami rzeczywistymi takimi, jak imitatory przyrzadéw w kabinie pi-
lota, czy organy sterowania lotem symulowanego samolotu. Nalezy przy tym
pamieta¢ o ograniczeniach budzetowych jakie zwykle towarzyszg doborowi
komputeréw.

Sterowniki i interfejsy. Muszg obstuzyé w czasie rzeczywistym wszyst-
kie urzadzenia imitujgce prace rzeczywistych wskaznikéw i systeméw pokia-
dowych, imitatory obcigzen organow sterowania, projektory i/tub monitory
uktadu wizualizacji, uktad ruchu platformy symulatora, uktady pomiarowe sy-
mulatora, monitory i organy sterowania na stanowisku instruktora. Sprawa
zasadniczg jest tu niezbedna wysoka niezawodno$¢ tych uktadow.

Uktad prezentacji obrazéw. Uktad ten ma za zadanie wyswietlenie
obrazéw tworzonych przez generator obrazu. lIdeatem bytby obraz otoczenia
jaki widzi pilot przez szyby i peryskop w samolocie. Uktady takie sg obecnie
eksploatowane, jednak ze wzgledu na ich wysoka cene¢ (do okoto 10 min USD)
nie sg zbyt rozpowszechnione. W wiekszoSci symulatoréw lotu stosuje sie
uktady o kacie widzenia do 200° w poziomie i do 45° w pionie, chociaz w prak-
tyce nawet takie pole widzenia nie jest niezbedne do szkolenia pilotow samo-
lotow, a podnosi to cene symulatora. W symulatorze samolotu TS-11 "Iskra”
przeznaczonym do szkolenia podchorazych w szkole pilotow przyjeto kat wi-
dzenia w poziomie 105° i w pionie 28°. Takie pole widzenia stanowito optimum
pomiedzy zastosowaniami symulatora ajego ceng.

Obraz prezentowany przez ukiad powinien by¢ ciagty, nie znieksztatco-
ny i bez przebarwien. Musi wywotywaé wrazenie przestrzennosci i perspek-
tywy. Jasno$¢ uktadu optycznego musi umozliwi¢ symulacje lotéw o dowolnej
porze roku i doby.

Stosuje sie obecnie dwa rodzaje uktadow prezentacji obrazow:

= kolimacyjne,

e projekcyjne.

W uktadach kolimacyjnych obraz tworzony jest na ekranach monitoréw
i odpowiednio przetwarzany przez ukiad optyczny. Pilot w symulatorze widzi
obraz powiekszony, sprawiajgcy wrazenie przestrzennosci. Cate pole widze-
nia w symulatorze tworzone jest przez kilka modutéw optycznych. Istotne jest
by przerwy miedzy nimi byly niedostrzegalne dla pilota.. Znaczne trudnosci
technologiczne wigzg sie z wyprodukowaniem odpowiedniej jakosci zwierciadet
sferycznych i ptaskich o wymiarach powyzej Im. Zwierciadta te musza by¢
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ponadto pokryte specjalnymi powtokami poéiprzepuszczalnymi, przeciwodbla-
skowymi i ochronnymi.

w ukitadach projekcyjnych obraz wytworzony w projektorach rzutuje
sie na ekrany ptaskie, toroidatne lub sferyczne. Najbardziej skomplikowany
uktad tego typu ma ekran w ksztatcie kuli, w ktdérej umieszczony jest caty sy-
mulator. Srednica takiego ekranu siega 12m. Zapewnia on pole widzenia z ka-
biny symulatora takie jak z kabiny rzeczywistego samolotu. Jest jednak bardzo
kosztowny ze wzgledu na cene samego ekranu, specjalnych projektoréw oraz
budynku niezbednego do jego zabudowy i eksploatacji.

4. Problemy eksploatacyjne

Istniejg tu dwie grupy problemow. Pierwsza, to typowe techniczne
problemy eksploatacji urzadzen zawierajgcych elementy elektroniczne, elek-
tryczne, optyczne, mechaniczne precyzyjne, hydraulike sitowg i ciezkie ele-
menty konstrukcji mechanicznych. Zagadnieniami tymi w niniejszym opra-
cowaniu nie bedziemy sie zajmowaé¢, cho¢ moga stanowi¢ one temat sam w
sobie.

Wazniejsza wydaje sie druga grupa problemoéw zwigzanych z umiejetnym
wprowadzeniem symulatoréw lotu do procesu szkolenia personelu latajgcego
i z oceng wynikéw ¢wiczen na symulatorze, stopnia wyszkolenia pilota oraz
selekcjg pilotow pod katem ich wydolnosci i przydatnosci do zawodu pilota.
Problemy te nie zostaty w Polsce do chwili obecnej w peini rozwigzane. Sta-
nowi¢ beda istotne bariery dla wprowadzenia symulatoréw lotu do szkolenia
pilotéow i podniesienia efektywnosci tego procesu. Nalezy potozy¢ szczegoélny
nacisk na ich szybkie rozwigzanie, by na poczgtku wprowadzania symulatoréow
do szkolenia nie zniechecity uzytkownikéw do ich wykorzystywania..

5. Zakonczenie

Symulator lotu jest skomplikowanym systemem technicznym wspoéipracu-
jacym z cztowiekiem. Z tego wzgledu wszystkie zasygnalizowane problemy sy-
mulacji lotu na symulatorze muszg by¢ rozwigzane przynajmniej w zadowalajg-
cym stopniu, by méc mowi¢ o symulatorze lotu jako urzadzeniu przydatnym do
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szkolenia pilotéw. Rozwigzanie tylko niektérych z nich spowoduje niewykorzy-
stanie naktadéw poniesionych na rozwigzanie pozostatych. Tak jak w kazdym
systemie, symulator lotu i jego wykorzystanie w procesie szkolenia personelu
latajgcego przyniesie tyle korzysci na ile pozwoli najstabszy element tego sy-

stemu.
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Selected Problems of a Flight Simulation Performed on a Flight
Simulator

Summary

The most important problems which are faced by producers and users of flight
simulators, on the base of TS-11 "lIskra” jet trainer have been shown. They are
grouped in three categories. The first one is connected with a man, his anatomy and
physiology; the second one create hardware and software problems connected with
designing of a flight simulator; the third one consists exploitation problems, including
the proper usage of flight simulators in the training of flight personnel.
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Ciggty postep w technice lotniczej, a w szczegélnosci w obszarze wyposa-
zenia poktadowego i uktadéw sterowania powoduje koniecznos¢ doskona-
lenia metod ksztatcenia studentdw specjalnosci lotniczych. Rozwazania
teoretyczne oraz komputerowe symulacje nie sgjuz wystarczajgce. Nale-
zy zaprezentowa¢ dynamiczne wiasciwosci samolotu podczas rzeczywi-
stego lotu pomiarowego.

W niniejszym opracowaniu przedstawiono strukture oraz podstawowe
charakterystyki latajacego laboratorium dydaktycznego opartego na sa-
molocie PZL M20 "Mewa” , w ktorym zmodyfikowano ukiad sterowania.
Zastosowano metode "sterowania wg modelu” dla uzyskania zatozonych
charakterystyk pilotazowych oraz wilasciwosci dynamicznych latajacego
symulatora lotu.

Praca zawiera projekt koncepcyjny modyfikacji uktadu sterowania, wy-
brane obliczenia projektowe oraz zasadnicze rozwigzania sprzetowe i pro-
gramowe tej modyfikacji.

1. Wstep

Proces ksztalcenia inzynieréw zawiera dwa istotne elementy: etap na-
bywania wiedzy teoretycznej oraz etap jej weryfikacji. Drugi element tego
procesu ma wazne znaczenie dla uksztattowania umiejetnosci praktycznego
wykorzystania wiedzy absolwenta. Weryfikacja teorii moze odbywac sie
na drodze eksperymentu myslowego (np. poprzez jej pordwnanie z inna,
komplementarng teorig), poprzez wykonanie obliczen (modelowanie matema-
tyczne), wykorzystujac symulacje analogowa lub cyfrowg (modele symula-
cyjne), wreszcie wykonujgc odpowiednio zaplanowany eksperyment. Doswiad-



524 A.Tomczyk

czenie praktyczne ma tym wiekszg wartos¢, im bardziej zblizone jest do rze-
czywistego zjawiska. Badania w tunelu aerodynamicznym sg dobrym przy-
blizeniem zjawisk przeptywowych, lecz nie pozwalajg na odtworzenie w istot-
nym zakresie dynamicznych witasciwosci obiektu latajgcego. Symulatory lotu
umozliwiajg odwzorowanie wielu cech samolotu waznych z punktu widzenia
pilota i w pewnym zakresie moga by¢ pozyteczne w ksztatceniu inzynierow
lotnictwa. Ale najbardziej wartosciowe poznawczo sg badania w locie obiek-
tow rzeczywistych. Ze wzgledu na cel dydaktyczny oraz koszty wykonania lotu
samolot badawczy winien by¢ odpowiednio przygotowany i wyposazony w taki
sposéb, aby mozliwie efektywnie wykorzysta¢ czas lotu.

Niniejsza praca przedstawia propozycje modyfikacji wyposazenia pok-
tadowego samolotu PZL M20 "Mewa”, a w szczegblnosci prezentuje koncepcje
odlegtosciowego uktadu sterowania samolotem, pozwalajgcego na prowadze-
nie w locie eksperymentéow w zakresie mechaniki lotu, zasad automatycznego
sterowania lotem oraz ksztattowania witasciwosci pilotazowych samolotu.

2. Koncepcja dydaktycznego latajacego laboratorium

Podstawowg ideg prezentowanego projektu jest taka modyfikacja wy-
posazenia poktadowego samolotu PZL M20 "Mewa”, aby mozliwe byto wy-
konywanie lotéw pomiarowych z udziatem studentéw specjalnosci lotniczych
w celu weryfikacji teoretycznej wiedzy z zakresu mechaniki lotu, poktadowych
systemoéw sterowania i wyposazenia poktadowego. W stacjonarnych laborato-
riach dydaktycznych nie mozna odtworzy¢ wielu zjawisk zachodzacych pod-
czas lotu, np. eksperyment w tunelu aerodynamicznym modeluje tylko nie-
ktore witasciwosci statku powietrznego, a laboratoryjne modele uktadéw ste-
rowania nie moga z powodow oczywistych sterowaé rzeczywistym obiektem.
Wiasciwosci pilotazowe samolotu mozna w sposéb zblizony do doskonatego
modelowaé¢ w bardzo kosztownych lotniczych symulatorach o wielu stopniach
swobody, ale niezaleznie od stopnia realizmu symulacji, jest to tylko matema-
tyczne modelowanie zjawisk fizycznych. Istotg latajgcego laboratorium jest
mozliwo$¢ obserwacji i rejestracji przebiegu rzeczywistych zjawisk, a mody-
fikacja wyposazenia poktadowego samolotu pozwala na poznanie szerokiego
przedziatu witasciwosci samolotu, w tym wykraczajacych poza typowe zakresy
uzytkowania.

Latajagce symulatory lotu (ang. TIFS - Total in-Flight Simulator) sto-
sowane byty w USA juz od 1950 roku do symulacji wtasciwosci nowo-
projektowanych samolotéw, tgcznie wykorzystano ponad 100 samolotéw tego
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rodzaju [14]. Najczesciej samoloty badawcze budowane sg na bazie istniejgacych
konstrukcji, a ich wtasciwosci i zakres symulacji sg dostosowane do stawia-
nych zadan. Typowym przykiadem sg samoloty o dowolnie modyfikowanych
witasciwosciach pilotazowych (ang. VISTA - The Variable Stability In-Flight
Test Aircraft) [6], stosowane w badaniach i do szkolenia pilotow doswiad-
czalnych. W ostatnich latach poswiecono sporo uwagi symulacji w locie
witasciwosci dynamicznych samolotu F-16 w zwigzku z syntezg odlegto$ciowego
uktadu sterowania dla tego samolotu [4,7]. Czes¢ latajacych symulatorow do-
stosowana jest w spos6b szczegélny do zadan dydaktycznych. Przyktadem
samolotu treningowego o zmiennych witasciwosciach pilotazowych jest mody-
fikacja samolotu ?Learjet 25B” opracowana przez korporacje Arvin/Calspan
[2,5].

Rys. 1. Specjalistyczny ukiad sterowania modyfikowanego samolotu " Learjet 25B” .
Oznaczenia: 1- mechanizm wykonawczy lotek, 2 - symulacja sity steru kierunku,
3 - przetworniki danych aerodynamicznych, 4 - czujnik kata $lizgu, 5 - czujniki kata
natarcia, 6 - drgzek sterowy, 7 - ministerownica boczna, 8 - symulacja sity
sterowania lotkami, 9 - symulacja sity od steru wysokosci, 10 - pulpit komputera
poktadowego, 11 - blok elektroniczny uktadu zmiennej stabilnosci (VSS), 12 - blok
elektroniczny konfiguracji uktadu sterowania, 13 - mechanizm wykonawczy steru
wysokos'ci, 14 - mechanizm wykonawczy steru kierunku, 15 - antena UIIF

Rys.l przedstawia rozmieszczenie gtownych elementow specjalnie zaprojek-
towanego odlegtosciowego systemu recznego sterowania samolotem. Uktad za-
wiera centralny drazek sterowy oraz ministerownice boczng, ktére wyposazone
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sg w uktady symulacji sil na sterownicach. Komputer poktadowy pozwala na
modelowanie wtasciwosci dowolnego realnego samolotu lub innego obiektu o
zatozonych charakterystykach dynamicznych.

Podobne latajace symulatory budowane sa réwniez w Europie, m.in. Kkilka
samolotéw badawczych uzywanych jest w Niemczech [9]. Niektére wyzsze
uczelnie lotnicze wyposazone sg w dydaktyczne samoloty badawcze, np. Uni-
wersytet Techniczny w Delft [10,12] oraz Uniwersytet w Cranfield [8,21]. Sa-
moloty te przystosowane sg do prowadzenia zaje¢ z kilkuosobowa grupg stu-
dentéw podczas lotu pomiarowego, przy czynnym udziale studentéw w przy-
gotowaniu i realizacji eksperymentu. Wydziat Lotniczy Uniwersytetu w Cran-
field na dwoch samolotach "Jetstream 100” przeprowadza zajecia z grupg ok.
600 stuchaczy w ciggu roku.

Rys.2 obrazuje uproszczony schemat poktadowej sieci komputerowej stu-
zacej do przetwarzania, monitorowania i gromadzenia informacji podczas lotu
oraz typowe przykiady wizualizacji parametréw lotu pomiarowego na monito-
rach poktadowych.

Analizujgc wtasciwosci latajgcych symulatoréw stosowanych w dziatalnosci
dydaktycznej uniwersytetoéw lotniczych oraz uwzgledniajac krajowe mozliwosci
zbudowania samolotu badawczego, zesp6l Zaktadu Systemow Sterowania
Politechniki Rzeszowskiej przedstawia ponizsza propozycje modyfikacji wy-
posazenia poktadowego samolotu PZL M20 "Mewa”.

Przyjeto podstawowe zatozenie, aby dokona¢ jedynie zmian niezbednych
dla realizacji zadan dydaktycznych. Projekt przewiduje zastosowanie dodatko-
wych elementéw pomiarowych, specjalistycznego odlegtosciowego uktadu ste-
rowania samolotem umozliwiajgcego sterowanie reczne oraz automatyczne,
a takze zabudowe cyfrowego systemu przetwarzania i gromadzenia danych
pomiarowych, nie przewiduje sie zadnych zmian w konstrukcji ptatowca.
Zaktada sig, ze wszystkie manewry wykonywane bedg z predkoscig mniejsza
od predkosci ewolucyjnej, a wiec nie zachodzi obawa uszkodzenia ptatowca na-
wet w przypadku krytycznej niesprawnosci uktadu sterowania. Przewiduje sie
zastosowanie "otwartej” struktury sprzetowej i programowej umozliwiajacej
dalszy rozwo6j systemu.

Latajace laboratorium dydaktyczne bedzie mogto by¢é wykorzystane do wy-
konania nastepujacych éwiczen (eksperymentow):

e pomiar osiggdéw statycznych samolotu, okres$lenie stanéw réwnowagi,
wplyw konfiguracji samolotu na jego osiagi, itp.,

= okres$lenie podstawowych parametréw stateczno$ci statycznej i sterow-
noséci samolotu w ruchu symetrycznym i bocznym,
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Rys. 2. Schemat poktadowej sieci komputerowej zastosowanej w samolocie " Cessna
Citation I1” Uniwesytetu w Delft [12] oraz przyktad obrazow generowanych na
ekranach poktadowych samolotu " Jetstream 100” Uniwersytetu w Cranfield ([21],
u dotu)
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= identyfikacja charakterystyk dynamicznych samolotu i jego matematycz-
nego modelu,

e badanie jakos'ci sterowania automatycznego dla réznych praw sterowa-
nia oraz réznych wlasciwos'ciach elementow tego uktadu (np. czujnikow
pomiarowych, mechanizméw wykonawczych, itp.),

« ocena funkcjonalnosci dyrektywnych wskaznikéw pilotazowych dziatajg-
cych wg zadanych praw skalowania,

= odlegtosciowe reczne sterowanie samolotem przy pomocy ministerownicy
bocznej, dziatajgcej wg zatozonych praw sterowania,

< modelowanie i ocena witasciwosci samolotu opisanego zatozonym mode-
lem matematycznym (np. zachowanie sie samolotu niestatecznego sta-
tycznie lub dynamicznie),

e ocena witasciwosci pilotazowych modelowanego samolotu wg umownej
skali Coopera-llarpera lub na podstawie pomierzonych parametréw ru-
chu samolotu.

Wymienione powyzej zadania bedg mogty by¢ poszerzone o badania witas-
ciwosci samolotu pilotowanego przy pomocy sterownicy klasycznej, jesli za-
stosowany zostanie dodatkowy uktad symulacji sit na sterownicy. Rozwigzanie
takie wymaga ingerencji w podstawowy uktad sterowania samolotem "Mewa”
i bedzie celowe, jesli funkcje samolotu poszerzone zostang o zadania badawcze.

3. Projekt ukitadu sterowania

Najwazniejszym systemem samolotu PZL M20 "Mewa” podlegajagcym mo-
dyfikacji jest uktad sterowania samolotem. Przyjeto zatozenie, ze wykorzy-
stane bedg elementy i zespoty cyfrowego autopilota, APC-1P stosowanego w
tym samolocie [16,17], co pozwoli unikng¢ wprowadzania jakichkolwiek zmian
w konstrukcji ptatowca. Zabudowa komputera, dodatkowych czujnikéw po-
miarowych oraz elementéw sterujacych i sygnalizacyjnych nie bedzie miata
wptywu na cechy uzytkowe samolotu.
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3.1. Projekt sprzetowy

Podstawowe rozwigzania zmodyfikowanego uktadu sterowania samolotem
ilustruje schemat blokowy na rys.3.
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Rys. 3. Schemat blokowy poktadowego komputerowego systemu sterowania
samolotem oraz przetwarzania i gromadzenia danych pomiarowych

Centralnym elementem uktadu jest komputer poktadowy wspétpracujacy
z autopilotem APC-1P i wyposazony w szereg specjalistycznych modutow we-
jScia/wyjscia zapewniajacych integracje systemu. Organy sterowania samolo-
tem wychylane sg przez mechanizmy wykonawcze (M W x, gdzie Xx oznacza
odpowiednio sterowanie w kanale lotek L, steru kierunku V, steru wysoko-
sci //, trymera steru wysokosci T) oraz opcjonalnie mechanizm wychylajacy
klapy wyporowe K dla uzyskania mozliwosci bezposredniego sterowania sita
nosng). Mechanizmy wykonawcze wyposazone sg w nadmiarowe sprzegta bez-
pieczenstwa ograniczajgace wielkos¢ przekazywanego momentu (pilot moze za-
wsze wychyli¢ sterownice, niezaleznie od dziatania automatu) oraz elektroma-
gnetyczne sprzegta S odigczajace mechanizm napedowy od ukiadu sterowania
na kazde polecenie pilota bezpieczehstwa nadzorujgcego przebieg lotu. Me-
chanizmy wykonawcze zasilane sa ze wzmacniaczy mocy W x, ktore dekodujag

34 — Mechanika w lotnictwie
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sygnaty sterujgce generowane przez komputer i transmitowane poprzez modut
wyjs¢ cyfrowych W Y C. Podstawowe parametry lotu mierzone sg przy po-
mocy przyrzadow poktadowych wspétpracujacych z autopilotem (sztuczny ho-
ryzont, giroskopowy wskaznik kursu, odbiorniki VOR/ILS oraz korektor wyso-
kosci mierzacy odchytke wysokosci barometrycznej od wartoéci poczatkowej)
i przetwarzane w zespotach autopilota na posta¢ dogodng do transmisji. Do-
datkowo przewiduje sie zastosowanie zespotu czujnikéw mierzacych parametry
aerodynamiczne (predkos$¢ i wysokos$¢ lotu oraz katy natarcia i $lizgu) oraz
parametry kinematyczne ruchu (predkosci katowe ruchu oraz przyspieszenia
liniowe wzgledem trzech osi uktadu zwigzanego z samolotem). Modut standa-
ryzacji dostosowywuje sygnaty wyjsciowe czujnikéw do wymagan kart wejscio-
wych komputera, w szczegélnosci zawiera przetworniki analogowo-cyfrowe.

Pilot-eksperymentator wykonujacy lot pomiarowy moze witaczyé stero-
wanie automatyczne lub sterowaé samolotem recznie przy pomocy ministe-
rownicy bocznej, za posrednictwem komputera sterujgcego oraz ewentualnie
wykorzystujgc wskazania dyrektywnego wskaznika pilotazowego FD. Ste-
rownica klasyczna (wolant lub centralny drazek sterowy) moze by¢ opcjonal-
nie zabudowana pod warunkiem zastosowania ukiadu symulacji sit co prze-
widuje sie do realizacji w dalszej kolejnosci. Przebieg lotu nadzoruje pilot
bezpieczehstwa, ktéry posiada wszystkie informacje o aktualnym stanie sy-
stemu (SYGNALIZACJA), ustala mod pracy i parametry ukiadu sterowa-
nia oraz ma mozliwo$¢ bezzwiocznej ingerencji w przebieg lotu (STERO-
WANIE), m.in. poprzez natychmiastowe odtgczenie sprzegiet mechanizmoéw
wykonawczych i przejecie sterowania samolotem przy pomocy klasycznego
mechanicznego uktadu sterowania. Obserwatorzy (studenci) podczas lotu
dysponujg monitorem (ze wzgledu na wielko$¢ kabiny i uktad foteli mozliwa
jest jednoczesna obecno$¢ 4 pasazerow, ktérzy moga obserwowaé jeden mo-
nitor) oraz klawiaturg, co pozwala na biezagce monitorowanie przebiegu lotu
oraz umozliwia modyfikacje sparametryzowanych programoéw obliczeniowych
i sterujacych. Wszystkie dane pomiarowe rejestrowane sg w sposob ciagty w
celu poddania ich po6zniejszej szczegétowej analizie po zakonczeniu lotu pomia-
rowego.

Uzyskanie zalozonych witasciwosci funkcjonalnych latajgcego laborato-
rium mozliwe bedzie pod warunkiem zastosowania zespotéw o odpowie-
dnich parametrach. Ponizej zestawiono podstawowe wymagania dotyczace
najwazniejszych elementow systemu:

e komputer sterujgcy klasy IBM 386/486 (laptop) z barwnym moni-
torem ciekto-krystalicznym wyposazony w specjalizowane moduty we-
jscia/wyjscia., w tym porty transmisji szeregowej i rownolegtej,
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modut standaryzacji i przetwarzania sygnatéw (w tym przetworniki
analogowo-cyfrowe i cyfrowo-analogowe) zapewniajgce co najmniej 10-
bitowag doktadnos¢ transmisji danych; zaktada sie stosowanie typowych
protokotéw transmisji RS-232/432 oraz lotniczych standardéw ARINC
429/629,

uktady pomiarowe powinny zapewni¢ pomiar potozenia katowego sa-
molotu oraz wychylenia organéw sterowania z doktadnoscig 0.1°, pred-
kosci katowych z doktadnoscig 0.05°/s, przyspieszen liniowych (btad
< 0.1 m/s2), predkosci lotu z doktadnosciag 0.5 m/s oraz pomiar ba-
rometrycznej wysokosci lotu z doktadnoscig rzedu 10m,

mechanizmy wykonawcze (elektromechanizmy) powinny zapewni¢ wy-
chylanie ptaszczyzn sterowych z predkoscig wieksza od 100°/s przy statej
czasowej inercji mniejszej od 0.1 s; konieczny jest pomiar potozenia
katowego w celu realizacji réznych wariantéw sprzezen zwrotnych (po-
zycyjne, predkosciowe),

ministerownica boczna powinna posiada¢ mozliwos¢ regulacji wielkosci
sit niezbedych do jej wychylania.

Projekt oprogramowania

rzeczywistych charakterystykach uzytkowych latajgcego laboratorium

decydowac bedzie jako$¢ oprogramowania komputera poktadowego.

Do najwazniejszych witasciwosci projektowanego oprogramowania nalezy
zaliczy¢:

realizacja obliczen w czasie rzeczywistym, w szczeg6lnosci koniecznos$é
repetycji obliczen sterujgcych z czestoscig min. 20 razy na sekunde,

wspoétpraca ze specjalizowanymi uktadami wejscia/wyjscia z wykorzysta-
niem wektora przerwan procesora; w szczegélnosci najwyzszy priorytet
przerwan wykorzystany jest do awaryjnego odtgczenia mechanizméw wy-
konawczych od ukiadu sterowania samolotem,

zapewnienie wysokiej niezawodno$ci dziatania algorytmoéw sterowania,
poprzez rozbudowe programoéw diagnostycznych, nadzorujgcych oraz
procedur obstugi dziatan awaryjnych,

generowanie sygnalizacji i ostrzezen oraz graficznej prezentacji parame-
trow lotu na ekranie monitora,
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e gromadzenie danych w pamieci masowej komputera z okresowym kopio-
waniem jej na magnetyczne nosniki informacji.

W projektowaniu oprogramowania wykorzystane beda juz wczeséniej opra-
cowane procedury [16] oraz praktyczne doswiadczenia zgromadzone podczas
budowy i badan cyfrowego autopilota APC-1P [17]. Opracowano prak-
tyczne metody diagnostyki cyfrowych uktadéw sterowania [3] oraz procedury
podnoszace poziom bezpieczehstwa stosowania ztozonych pokiadowych syste-
mow sterowania [19].

4. Wybrane obliczenia projektowe

Z punktu widzenia stopnia ztozonos$ci funkcji realizowanych przez latajace
laboratorium najistotniejsze sg procedury generujace sterowanie samolotem w
taki spos6b, aby uzyskac¢ zatozone wiasciwosci samolotu jako obiektu dyna-
micznego. Ze wzgledu na uzyskiwane rezultaty wyr6zni¢ mozemy dwie grupy
algorytméw sterujacych:

= modyfikacja charakterystyk dynamicznych samolotu poprzez stosowanie
dodatkowych sprzezen zwrotnych i filtrow formujgacych w uktadzie ste-

rowania,

= uzyskanie wtasciwosci dynamicznych samolotu badawczego prawie iden-
tycznych z modelem opisujagcym dynamike dowolnego samolotu.

Pierwszy spos6b postepowania przedstawiony jest w pracy [20] i nie bedzie
tutaj omawiany. W drugim przypadku nalezy zastosowal takie sterowanie
adaptacyjne, aby reakcja rzeczywistego samolotu byta zgodna z zatozonym
modelem (sterowanie wg modelu, ang. MRAS - Model-Reference Adaptive
System [1,15]). W niniejszej pracy wykorzystano tzw. bezposSrednie sterownie
wg modelu, ktére prowadzi do poszukiwania wektora wspotczynnikéw P na
drodze minimalizacji funkcji kosztu [1(P) dla skohczonego horyzontu obser-
wacji T.

Dla zlinearyzowanej wersji opisu modelowanego obiektu, samolotu i uktadu
sterowania, zadanie sterowania wg modelu mozna zapisa¢ w postaci zwigzkdéw:

— model:
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— samolot:
N o= Az + BS z(0) = zO v=Cz (4.2)

— uktad sterowania:

c
— = EE-fKu+ Le £(0) = So e—y- v (4.3)
gdzie:
x(t) - wektor stanu modelowanego obiektu,
z(t) - wektor stanu samolotu sterowanego wg modelu,
6{t) - wektor sygnatow sterujacych samolotem (wychylenie ptasz-
czyzn sterowych),
u(t) - zadane sterowanie modelowe (wymuszenie zewnetrzne),
y(t) - wektor sygnatow wyjsciowych modelu,
v(t) - wektor sygnatéw wyjsciowych samolotu,
e{t) - wektor btedéw sterowania samolotem.

Jakos$¢ sterowania wg modelu oceniana jest przy pomocy funkcji kosztu
dla skohczonego horyzontu obserwacji T:
T
It = J(eTQe + 6TRS) dt (4.4)
o
Macierz wspétczynnikéw P = [K L] opisujgcych sterowanie wg modelu
obliczana jest na drodze bezposredniej minimalizacji funkcjonatu (4.4) przy
uwzglednieniu ograniczen wynikajacych z technicznej realizacji uktadu stero-

wania:
Popt < min{lr}
P 6 (PmimPmax) “ ograniczenie wartosci wspdétczynnikéow,
real(A2 < 0 - warunek stabilnosci zamknietego systemu:

samolot-uklad sterowania,

gdzie Ai - wartosci wtasne macierzy stanu S zamknietego uktadu stero-
wania wynikajacej z przeksztatcen wzoréw (4.1) (4.3):

A B

Le E (4.5)

Obliczenia wartosci funkcji kosztu Ir mozna dokona¢ dla niezerowych
warunkéw poczatkowych w réwnaniach (4.1)-f(4.3) (bedzie to przypadek sta-
bilizacji stanu) lub dla zatozonego sterowania u(l) co odpowiada zagadnieniu
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Rys. 4. Schemat obliczen projektowych w celu syntezy sterowania samolotem
badawczym zgodnie z zasadg "sterowania wg modelu”
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nadgzania. W omawianym problemie sterowania wg modelu wykorzystane
zostanie zdeterminowane sterowanie u(t) polegajace na programowym wy-
chylaniu steréw aerodynamicznych samolotu modelowanego wzorem (4.1).
Zasade bezposredniego sterowania wg modelu oraz sposéb realizacji obli-
czen projektowych ilustruje rys.4 na przyktadzie bocznego ruchu samolotu.

SUKA ddeltaV INERCJA OGR_ PREDK_ SILNIK OGR_ WYCH_

SUMA ddeltaV INERCJA OGR_ WYCH_

Rys. 5. Scliematy blokowe mechanizméw wykonawczych uktadu sterowania

Istotg sterowania wg modelu jest wybor takich witasciwosci uktadu ste-
rowania latajacego laboratorium (blok 1) reprezentowanych przez wektor
wspoétczynnikdw wzmocnienia PP regulatora (blok 16), aby minimalizowacd
réznice pomiedzy sygnatami wyjsciwymi rzeczywistego samolotu a reakcjg ma-
tematycznego modelu dowolnego obiektu latajgcego (blok 5) na identyczne
wychylenie organéw sterowania. Z punktu widzenia pilota sterujacego sa-
molotem badawczym bedzie on miat wtasciwosci modelowanego obiektu. W
programie obliczeniowym realizowanym przy pomocy pakietu MATRIXx [11]
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Rys. 6. Poréwnanie reakcji latajgcego laboratorium M20 "Mewa” (krzywe {M}) na

wychylenie steru wysokos'ci z wytagczonym uktadem sterowania "wg modelu” (rys.a)
oraz z dziatajacym uktadem sterujgcym wg modelu samolotu An-28

(rys.b - V= 358m/s, H—0- krzywe {A} oraz rys.c- V —106.4 m/s, H —3 km
- krzywe {C}) i samolotu F-18A (rys.d - V = 68 m/s, H = 0 - krzywe {F}

wychylenie lotek (bloki 7 i 8) oraz steru kierunku (bloki 98 i 99) opisano tra-
pezowym sygnatem o czasie narastania i spadku rownym 1 sek i jednostkowej
wartosci ustalonej trwajacej 4 sek. Kwadraty sygnatéow sterujgcych (deLL
i del_V) oraz roznic sygnatébw wyjsciowych (d_beta, d.p i dJi) mnozone sg
przez wspotczynniki wagi macierzy Q (w bloku 95 symbol %Q oznacza macierz
blokowg sktadajacag sie z macierzy Qi Rwystepujacych we wzorze (4.4)) i po
scalkowaniu (blok 93) reprezentuja wartos¢ funkcji kosztow sterowania 1(t).
Optymalnych wspotczynnikow wzmocnienia regulatora (16) poszukuje sie po-
przez minimalizacje funkcji kosztu dla skoriczonego przedziatu obserwacji T,
tj. optimum (PP)<t&>min{J(T)} (w obliczeniach przyjeto T = 20 sek, a symbol
% PP oznacza macierz blokowg zawierajgca macierze Ki L). Istotny wptyw na
wybor wspdtczynnikow wzmocnienia oraz koncowe efekty sterowania posiadaja
witasciwosci mechanizméw wykonawczych wychylajacych ptaszczyzny sterowe
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(super-blok 15). Dwie wersje realizacji mechanizméw wykonawczych przed-
stawiono na rys.5.

W opracowaniu [18] przedstawiono wyniki symulacji podtuznego ruchu sa-
molotu badawczego dla przypadku bezinercyjnych (idealnych) mechanizméw
wykonawczych; rys.6 prezentuje wyniki symulacji uwzgledniajacej catkujace
wiasciwosci mechanizméw wykonawczych stosowanych w autopilocie APC-1P,
inercje elektromechanizmdéw oraz ograniczenia predkosci i katow wychylania
steréw aerodynamicznych. Obserwowa¢ mozna bardzo dobrg zgodnos$¢ reakcji
na wychylenie steru wysokosci Se latajgcego laboratorium i modelowanych
samolotow An-28 i F18A.

Bardziej ztozona dynamika samolotéw w ruchu bocznym powoduje, ze ste-
rowanie wg modelu w niektérych przypadkach nie zapewnia "idealnej” zgod-
nosci reakcji latajacego laboratorium i modelowanego samolotu.

Rys.7 przedstawia wyniki symulacji dla samolotu An-28 (lewa kolumna)
z zastosowaniem catkujacego (predkosciowego) mechanizmu wykonawczego.
Bardzo dobrg zgodnos$¢ uzyskano dla matej predkosci lotu, natomiast dla konfi-
guracji przelotowej kat slizgu f3oraz predkos$¢ kagtowa przechylania p ro6znig sie
w spos6b widoczny. Jakos$¢ sterowania mozna poprawi¢ zmieniajgc wtasciwosci
mechanizmu wykonawczego na proporcjonalno-catkujgce (ster. PI1), co obra-
zuje poréwnanie wynikéw symulacji dla samolotu F-4 (prawa kolumna na
rys.7). W tym przypadku dobierane sg wspotczynniki proporcjonalnosci PP
(blok 16) i wspoétczynniki akcji catkujgcej K (blok 92). Dalszg praktyczna
poprawe jakosci sterowania wg modelu uzyska¢ mozna modyfikujgc macierz
wagowag Q, ktora dobierana jest w sposo6b arbitralny.

5. Uwagi koricowe

Edukacja inzynieréw lotnictwa wymaga stosowania efektywnych pomocy
dydaktycznych. Latajgce laboratorium mechaniki lotu, wyposazenia pokta-
dowego i poktadowych systeméw sterowania bazujgce na bedgcym w dyspozy-
cji Politechniki Rzeszowskiej samolocie PZL M20 "Mewa” bytoby pierwszym
tego typu w kraju. Dotychczasowe doswiadczenia praktyczne zespotu Zaktadu
Systemo6w Sterowania PRz oraz wykonane obliczenia i symulacje komputerowe
pozwalajg oceni¢, ze realizacja prezentowanego projektu jest mozliwa i nie
wigze sie z nadmiernymi kosztami. Korzysci ze stosowania w dydaktyce rze-
czywistego samolotu wykonujgcego rzeczywiste loty pomiarowe, dysponujgcego
mozliwoscig modyfikacji jego charakterystyk dynamicznych w szerokim zakre-
sie, jest oczywista. Niestety, czesto absolwent lotniczego wydziatu nie miat
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Rys. 7. Symulacja reakcji modelowanego samolotu (linia ciggta) oraz latajgcego
laboratorium (linia przerywana) na trapezowe wychylenie lotek i nastepnie steru
kierunku (delV i delL oznaczajg wychylenia ptaszczyzn sterowych samolotu
badawczego)

mozliwosci wykonania lotu nawet w charakterze pasazera. Istotng pomoca
stanowig tutaj symulatory lotu, ale jak wspomniano wcze$niej, fundamentalng
wartos'cig eksperymentu jest jego realizm (patrz np. [13]). Przodujace w Eu-
ropie uniwersytety lotnicze (np. w Delft i Cranfield) od lat stosuja latajace
laboratoria jako istotny element inzynierskiej edukacji.

Rozwinieciem idei zbudowania latajgcego laboratorium dydaktycznego jest
projekt samolotu badawczego przeznaczonego do prowadzenia badan i szkole-
nia pilotdw doswiadczalnych [20]. Rowniez to zadanie jest catkowicie realne;
jesli mamy powaznie traktowac¢ perspektywe istnienia i rozwoju przemystu
lotniczego opracowanie takiego samolotu (lub samolotéow) jest konieczne.
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PzZzL M20 "Mewa” Flight Control System Modification Project
alias
Flying Laboratory for Flight Mechanics and Flight Control Systems
Teaching

Summary

The world of aeronautics technology, avionics and flight control systems is chan-
ging fast; the question is, how do teaching systems keep up? The development of
technology for advanced automatic flight control systems as needed for precise flight
control in all phases of flight is not possible if it is based only on theoretical studies
and computer simulations. It is essential to evaluate and demonstrate new design pro-
cedures and control algorithms in a real flight. The next problems are the dynamics
performance and handling quality of modern aircraft, which are often non-typical
as well. It is necessary to demonstrate true possibilities of aircraft during special
test/teaching flights.

In the paper, the principles of the flying laboratory (In-Flight Simulator) struc-
ture are presented. The simulator has been adopted to the real-time simulation of any
flying object properties for given dynamic and handling performance. The modifica-
tion of the properties of the PZL M20 " Mewa” aircraft used as a flying simulator can
be obtained by employing a specialized digital automatic flight control system using
the principle o f”model following control system” . It means that model properties of
an aircraft are obtained in the way of simultaneous computer simulation of modelled
object dynamic, and active steering of an aircraft.

This paper provides the reader with a general overview of the project, along with
hardware realization ideas and some design calculations.
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DYNAMIKA TROJFAZOWEGO NAPROWADZANIA RAKIET
DO CELU

Ryszard Vogt

Wydziat MEIL Politechniki Warszawskiej

Celem badan byto opracowanie koncepcji ataku z goérnej sfery celow
opancerzonych przy uzyciu rakietowych przeciwpancernych pociskow
kierowanych. Wiekszo$¢ stosowanych uktadéw sterowania rakietami
przeciwpancernymi, niezaleznie od stopnia automatyzacji sterowania,
umozliwia naprowadzanie rakiet do celu wedtug tzw. metody trzech
punktéw tj. w taki sposob, aby rakieta podczs catego sterowanego lotu
znajdowata sie na linii stanowisko sterowania i celu.

Taka metoda sterowania charakteryzuje sie bardzo prostym algorytmem
nawigacji, a do jej realizacji wymagana jest tylko informacja o katowym
odchyleniu rakiety od celu mierzonym na stanowisku sterowania. Nie
zachodzi zatem potrzeba pomiaru odlegtosci rakiety od celu.

Wadg tej metody w zastosowaniu do zwalczania czotgéw z ziemi jest
fakt, ze lot rakiety jest ptaski. W zwigzku z tym biorgc pod uwage
sytuacje na polu walki, najbardziej prawodopodobne jest trafienie czotgu
od czota. Ze wzgledu na bardzo silne opancerzenie tej czesci taki atak
wspotczesnych czolgéw staje sie coraz mniej skuteczny. Stad powstata
koncepcja, aby czotgi zwalcza¢ w taki sposéb, aby rakieta trafiata go
w goérng stosunkowo najmniej opancerzong powierzchnig, co umownie
nazwano atakiem 2 goérnej sfery.

1. Koncepcja naprowadzania przeciwpancernych pociskéw
kierowanych z gérnej sfery

Przedstawiona koncepcja zaktada, ze proces naprowadzania podczas ataku
z gornej sfery nie wymaga zmian w konstrukcji poktadowej aparatury sterujg-
cej istniejgcych rakiet. Tak wiec zmiana funkcji sterujacych podczas ataku
z gornej sfery dotyczyé¢ bedzie zmian aparatury naziemnej uktadu sterowania.
Jednoczes$nie nalezy zachowaé mozliwos¢ ataku wedtug dotychczasowej metody
"trzech punktéow”.

Warunkiem skutecznosci ataku z goérnej sfery obok trafienia, jest zapew-
nienie dostatecznie duzego kata uderzenia (3U (rys.l).



542 R.Vogt

Tak wiec przy okre$lonych dla danego typu rakiet wtasciwosciach dyna-
micznych systemu naprowadzania, atak zapewniajacy odpowiednio duzy kat
uderzenia f3u musi sie odby¢ z dostatecznie duzej wysokosci. Zatem dla za-
pewnienia mozliwie malej minimalnej odlegtosci ataku z gérnej sfery, rakieta
po starcie powinna w mozliwie krotkim czasie nabra¢ odpowiedniej wysoko-
Sci. Nastepnie po uzyskaniu putapu wymaganego dla ataku z gérnej sfery,
odbywa sie przelot na statej wysokosci do punktu, w ktérym nastgpi atak
umozliwiajgcy trafienie celu w gornag jego powierzchnie.

Stad w catym procesie naprowadzania rakiety umozliwiajagcym atak z gor-
nej sfery, mozna wydzieli¢ trzy fazy: faze wznoszenia, faze przelotowa i faze
ataku (rys.l).

1.1. Start i faza wznoszenia

Start rakiety i wybor ataku z gérnej sfery powinien sie odby¢ po wykryciu
celu i ocenie, ze atak z gornej sfery jest mozliwy, tj. ze cel znajduje sie w
strefie skutecznego ataku. Strefa ta ograniczona jest: granica dalszg i granica
blizszg (rys.2).

Granica dalsza wynika z maksymalnego zasiegu np. w przypadku przeciw-
pancernych pociskéw kierowanych sterowanych przewodowo zasieg ten bedzie
zalezat od dtugosci przewodéw. Granica blizsza to minimalna odlegtos¢ przy
ktérej mozliwy jest atak z gdrnej sfery, a wiec odlegto$¢ niezbedna dla wznie-
sienia sie rakiety na putap skuteczny a nastepnie wykonanie z tego putapu
ataku z pominieciem fazy przelotu (rys.2).
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Rys. 2. Strefy skutecznego ataku podczas naprowadzania z gérnej sfery oraz metoda
trzech punktéw

Granica blizsza podczas ataku z gornej sfery jest wieksza (znajduje sie
dalej od wyrzutni) niz odpowiednia granica podczas konwencjonalnego napro-
wadzania wedtug metody trzech punktéw. Tak wiec strefa skutecznego ataku
z gornej sfery jest mniejsza niz dla strzelan konwencjonalnych, przede wszy-
stkim w zakresie matych odlegtosci do celu. Moze wiec by¢ taka sytuacja, ze
cel znajduje sie blizej od granicy blizszej umozliwiajgcej atak z gérnej sfery,
ale jeszcze w granicach skutecznego ataku wedtug metody trzech punktow. W
takiej sytuacji oczywiscie nalezy zrezygnowac z ataku z gérnej sfery i wybra¢
atak metodg trzech punktow. W zwigzku z tym, ze decyzja taka wymaga po-
miaru odlegtosci do celu i odpowiedniej oceny, funkcje te nalezy realizowa¢ w
sposéb automatyczny i odpowiednim sygnatem informowac operatora o decyzji
co do celowosci startu i wyboru sposobu naprowadzania.
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2. Cel i metody badan

W wyniku przeprowadzonych badan nalezato m.in.:

e wyznaczy¢ struktury i parametry sterowania we wszystkich fazach lotu
zapewniajgcych wymagang skutecznos$¢ naprowadzania pocisku do celéw
ruchomych w catym mozliwym zakresie warunkéw strzelan;

e sprawdzi¢ skuteczno$¢ opracowanej koncepcji przy zastosowaniu do
istniejacych pociskéw przeciwpancernych.

Rozwigzanie tych zadan wymagato zbudowania odpowiedniego modelu
cybernetycznego umozliwiajgcego przebadanie catosciowych - systemowych
- witasciwosci procesu naprowadzania rakiety wedtug przyjetej koncepcji z
uwzglednieniem roéznych warunkéw strzelan. Doktadnos¢ badan cyfrowych
zalezy od doktadnosci modelowania. Zbudowany model systemu opisywat
mozliwie doktadnie wszystkie relacje zachodzgce miedzy elementami systemu
naprowadzania w roznych jego fazach, uwzgledniat ztozonos$¢ strukturalng ele-
mentéw w tym szczegdlnie nieliniowos$¢ i niestacjonarnos$é (od zmiany masy)
rakiety jako obiektu sterowania, a takze wptyw na caty system otoczenia w
tym atmosfery.

Obok opisu struktury, na wyniki badan istotny wptyw majg parametry,
a wiec wartosci liczbowe opisujgce system. Niezbednym warunkiem uzyska-
nia doktadnych wynikéw badan jest wprowadzenie do modelu kompletnych i
wiarygodnych wartosci parametréw systemu w tym charakterystyk aerodyna-
micznych i masowych rakiety, zmiany ciggu w czsie i w réznych temperaturach
otoczenia. Warunek ten w tych badaniach udato sie spetni¢ dzieki odpowie-
dniej analizie wynikoéw badan kontrolnych badanych rakiet.

Na rys.3 przedstawiono schemat logicznej sieci dziatah programu symu-
lacji trojfazowego systemu naprowadzania rakiety do celu z uwzglednieniem
mozliwosci jego ruchu w dowolnie zadanym kierunku Wi Vc.

3. Algorytmy sterowania

W przyjetej koncepcji sterowania wyodrebniono trzy fazy: faze wznoszenia,
faze przelotowga i faze ataku (rys.l). W fazie wznoszenia sterowanie wysokos$cia
powinno powinno umozliwi¢ wejscie rakiety na zadany putap, a w fazie prze-
lotowej - lot rakiety na zadanej wysokosci do punktu toru, zapewniajacego
najlepsze warunki ataku. Cel sterowania kierunkiem lotu rakiety (w kanale
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odchylenia) w obu fazach jest jednakowy, mianowicie zapewnienie lotu w
ptaszczyznie kursowej pokrywajgcej sie z linig stanowisko sterowania - cel.
Sterowanie w fazie ataku powinno zapewnic¢ trafienie rakietg do celu w jego
goérnag powierzchnie przy mozliwie najwiekszym kacie uderzenia /3U.

Realizacja tych celéw wymaga zastosowania algorytmow i wartosci parame-
trow sterowania réznych nie tylko dla poszczegdlnych faz, ale réwniez kanatow
sterowania. Tak wiec niezbedne jest zastosowanie sterowania adaptacyjnego
zarowno w odniesieniu do parametrow, jak i struktur.

3.1. Algorytmy i parametry sterowania w kanale pochylenia w fazie wzno-
szenia (1)

Podczas fazy wznoszenia trwajgcej od startu do osiggniecia przez rakiete
zadanej wysokosci 1lz, rozwigzanie zadan zwigzanych ze sterowaniem sprowa-
dzono do wyznaczenia odpowiednich warunkoéw poczatkéw tj. poczgtkowego
kata 0o pochylenia trajektorii lotu dzieki odpowiednim nastawom prowadnicy
wyrzutni, a nastepnie sterowaniem lotem wznoszacym rakiety do zadanej wy-

sokos$ci 11z po trajektorii minimalizujgcej czas i odlegto$¢ lub minimalizujgcej
straty energii. Dodatkowo natozono na ksztatt trajektorii wznoszenia waru-
nek, aby zadang wysoko$¢ uzyskata, rakieta przy kacie pochylenia 0 = 0, a

wiec na wierzchotkowej toru wznoszenia. Speinienie tego warunku umozliwia
przejscie do fazy przelotowej bez zaktocen i zwigzanych z tym przeregutowan
wysokosci.

Minimalizacja czasu i odlegtosci wznoszenia jest niezbedna podczas strze-
lan do celéow znajdujgcych sie w matych odlegtosciach od wyrzutni w chwili
spotkania rakiety z celem. Minimalizacje odlegtos$ci strzelania uzyskuje sie w
warunkach, w ktérych rakieta startuje pod duzym katem 0o, a nastepnie
pod dziataniem sterowan w dét powodujacycli maksymalne zakrzywienie toru,
wchodzi na wierzchotkowg w minimalnym czasie. Zalezno$¢ miedzy katem 0 o,
a wysokoscig Hz przy maksymalnych sterowaniach przedstawiono na rys.4.

Uzyskanie maksymalnej odlegtosci strzelania wymaga wejscie na zadana
wysokos$é 11z pokrywajgca sie z wierzchotkowag przy minimalnych sterowa-
niach, a wiec po torze zblizonym do batalistycznego.

Na podstawie badan kilku wersji algorytmoéw stwierdzono, ze takie warunki
lotu zapewniaja funkcje opisujgce:

— sygnat uchybu
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Rys. 4. Wptyw wysokosci Hz na kat uderzenia (3Uoraz minimalna Hnm
i maksymalna X max odlegtos$¢ strzelania

- sygnat sterujacy
Ap= kp(ep + Tpj—4£ "
gdzie:

Qz =0 - zadana wartos¢ kata lotu,
kp,Tpf - parametry regulatora typu PD.

3.1.1. Algorytmy i parametry sterowania w kanale pochylenia w fazie przelotowej

Sterowanie w tej fazie w kanale pochylenia spetnia proste funkcje stabili-
zujgce wysokosci lotu Il na zadanej wartosci 11Z. Stad algorytmy sterowania
majag postac:
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a parametry regulatora PD z kompensacja ciezaru przyjmuja wartosci:

kp = 0.05 4- 0.1 Tp/ = 14-25s Ac= 0.44-0.6

3.1.2. Algorytmy i parametry sterowania w kanale odchylenia w fazach wznoszenia i
przelotowej

Zadaniem sterowania pociskiem w obu tych fazach jest zapewnienie lotu
pociskiem w ptaszczyznie celowania tj. ptaszczyznie pionowej przechodzacej
przez stanowisko sterowania i cel. Zapewniajg to algorytmy sterowania:

= Xer - Yg

KO= kO(eO+ TOj-")

dzie:
’ Xo ~ kat sferyczny opisujacy odchylenie ptaszczyzny celowania
od osi X g uktadu ziemskiego,
r - odlegtos$é rakiety od stanowiska sterowania,
Yg - wspobtrzedna potozenia pocisku w uktadzie ziemskim,
kO, TOj - parametry regulatora, kO= 0.054-0.1, TOj = 0.54- 1s.

3.1.3. Algorytmy i parametry sterowania w fazie ataku w kanatach pochylenia i od-
chylenia

W fazie ataku realizowane sg gtéwne zalozenia problemu spotkania z ce-
lem. Prowadzone badania wykazaty, ze najbardziej skuteczne naprowadza-
nie rakiety do ruchomego celu uzyskuje sie przy algorytmach sterowania
realizujgcych w przyblizeniu zasade tzw. proporcjonalnego zblizania:

- w kanale pochylenia

.dp,p do\
Np — kayk qt gt -
- w kanale odchylenia
r.d/ip do\
dt dt
gdzie:
ka - wzmocnienie sterowania, ka= 2,
K - wspotczynnik proporcjonalnosci, K = 10 4- 20,
Hp,Ho - katy pochylenia i odchylenia linii rakieta-cel,
0,9 - katy pochylenia i odchylenia wektora predkosci V ra-

kiety.
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4. Wazniejsze wnioski z badan

1. Wiasciwosci dynamiczne i techniczne klasycznych przeciwpancernych po-
ciskéw kierowanych naprowadzanych metoda 3 punktéw, przy zapewnie-
niu odpowiednich sterowan, umozlwiajg zwalczanie celéw opancerzonych
z gornej sfery, w catym mozliwym zakresie ich ruchu.

Rys. 5. Naprowadzanie rakiety do celu ruchomego (Vc = 72 km/h, \@C= —90°)
z wysokos'ci Hz = 400 m (temperatura otoczenia TO —+15°C)

2. Opracowana koncepcja naprowadzania zaktada, ze konstrukcja pocisku
oraz poktadowej aparatury sterujgcej pozostaje bez zmiany. Realizacja
zdalnego naprowadzania pocisku do celu z gérnej sfery wymaga:

- pomiaru potozenia celu oraz sterowanej rakiety,
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- wytworzenia i przestania do poktadowej aparatury sterujgcej sygnatow
sterujgcych lot pociskiem w kolejnych fazach sterownia.

Skutecznos$¢ razenia celu po jego trafieniu w gorng powierzchnie zalezy
m.in. od kata uderzenia /?,, ktdry jest rdwny katowi pochylenia Ok
trajektorii w momencie trafienia. Kat Ok, a wiec i kat uderzenia (3U
dla danej rakiety, zalezy od sterowali w fazie ataku oraz wysokos'ci Hz,
z ktérej rozpoczeto atak (rys.4).

Rys. 6. Naprowadzanie rakiety do celu ruchomego (Vc = 72 km/h, ¥t = —90°)

z wysokos'ci Hz = 400 m (temperatura otoczenia TO= —40°C)

Minimalna odlegto$¢ zwalczania celéw X m;n podczas strzelah z gor-
nej sfery jest wieksza od minimalnej odlegtosci mozliwej do uzyskania
podczas strzelan konwencjonalnych, tj. naprowadzania rakiety do celu
metodg trzech punktéw. Odlegto$¢ ta podczas strzelan z gdérnej sfery
zalezy od zadanego putapu 77, (rys.4,5,6). Wptyw temperatury otocze-
nia na minimalng odlegto$¢ X m;n jest maty.

5. Maksymalna odlegto$¢ strzelania X max z gornej sfery, do pewnej wyso-
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kosSci jest ograniczona tylko dtugoscia przewodéw. Mozna wigc przyjac,
ze jest taka, jak podczas strzelan konwencjonalnych.

Przy wiekszych wysokosciach straty energii spowodowane wejsciem ra-
kiety na zadany putap |Ilz wyraznie zmniejszajag maksymalny zasieg
A"nax (rys.4).

Wplyw temperatury otoczenia na maksymalng odlegto$¢ strzelania jest
maty - praktycznie do pominigcia.

Dynamics of Three-Phase Rocket Guidance

Summary

Papers deals with the concept of ground-to-ground attack of shielded tar-
get, by means of rockets guided from the upper hemisphere.

A majority of the presently applied guidance systems, regardless of the le-
vel of automatization, make use of the so called three-point method, in which
a rocket moves along the line between a control stand and an aim. The di-
sadvantage of this method is that an aim (for instance a tank), is usually
attacked from the front side, where it is well shielded and the attack is less
effective. It is assumed that the aim is attacked from the upper, less protected
side.
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MODELOWANIE EPOKSYDOWO-WEGLOWEJ LOTKI
SAMOLOTU PZL-110 "ORLIK” PRZY POMOCY METODY
ELEMENTOW SKONCZONYCH

Tadeusz W igcek
Piotr Czarnocki

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej

Politechnika Warszawska

Analize sztywnosciowa, w zakresie liniowym, weglowo-epoksydowej lotki
samolotu PZL 130 "ORLIK” wykonano w oparciu o jej numeryczny
model uzyskany przy pomocy pakietu programéw MES firmy ALGOR.
Otrzymane wyniki poddano weryfikacji eksperymentalnej i stwierdzono,
ze obiekt rzeczywisty ulega wigekszym deformacjom niz wskazuja na to
rezultaty obliczen. Przypuszcza sie, ze jednym z powodoéw rozbieznosci
sg wartosci statych sprezystych materiatéw uzytych do budowy badanej
struktury. Zostaty one wyznaczone w spos6b uproszczony oraz na pod-
stawie prébek nie pochodzacych od producenta lotki, a wiec mogg by¢
niemiarodajne.

1. Wstep

Przy wykorzystaniu tradycyjnych metod obliczeniowych, analiza sztywnos-
ciowo-wytrzymalosciowa kompozytowych konstrukcji pdlskorupowych wy-
maga znacznego naktadu pracy i czesto jest znacznie uproszczona co, ze wzgle-
dow bezpieczennstwa, prowadzi do "przewymiarowania” konstrukcji. Wedtug
wiedzy autorow krajowy przemyst lotniczy nie korzystat do tej pory z po-
mocy MES przy konstruowaniu kompozytowych zespotow ptatowcowych. Za-
stosowanie MES usprawnia analize, jednakze jej jako$¢ zalezy od posiadanych
danych materiatowych oraz doswiadczenia w modelowaniu ztozonych struk-
tur kompozytowych. Dostepne odno$ne publikacje zawierajgce weryfikacje
eksperymentalng obliczen, dotycza zwykle stosunkowo prostych struktur i nie
oferujg mozliwosci zaznajomienia sie z doSwiadczeniem innych osrodkéw w
tym zakresie. Ponizej przedstawiono analize sztywnos$ciowag weglowej lotki
samolotu PZL-110 "ORLIK”, wykonang przy uzyciu oprogramowania firmy
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ALGOR. Uzyskane rezultaty poréwnano z wynikami pomiaréw dokonanych na
rzeczywistym obiekcie. Model do obliczen numerycznych zostat sporzadzony
w oparciu o dokumentacje techniczng dostarczong przez wytworce (DW LKK).

2. Badany obiekt

Lotka zostata wykonana z kompozytu weglowo-epoksydowego (powtoki i
dzwigar) oraz szklano-epoksydowego (zebra), przy uzyciu metody kontaktowej
wedtug dokumentacji [1], Gabaryty lotki, oraz istotne informacje dotyczgce
struktury, sg zawarte na rys.l i 2. Zbrojenie stanowity tkaniny symetryczne
firmy Interglas 92141 (weglowa) i 92110 oraz 92125 (szklane), a spoiwo zywica
epoksydowa L160 utwardzana utwardzaczem 260S wedtug zalecanego cyklu

cieplnego [2].

1935

Rys. 1. Geometria lotki

3. Analiza numeryczna

Liniowa analiza numeryczna zostata, przeprowadzona przy wykorzystaniu
oprogramowania firmy ALGOR [3], Do budowy modelu uzyto 2236 tzw.
elementow kompozytowych oznaczonych numerem 15 (5 stopni swobody w
kazdym wezle: przemieszczenia u,v,w oraz obroty woko6t osi x i y) bedacych
tréj i czteroweztowymi izoparametrycznymi elementami opracowanymi w opar-
ciu o teorie ptyt Kircholfa. Elementy te umozliwiajg modelowanie ortotro-
powych struktur laminarnych (do 20 warstw) o dowolnie obranym Kkierunku
zbrojenia kazdej z warstw.
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Rys. 2. Struktura wewnetrzna lotki

Przy budowie modelu wprowadzono nastepujgce uproszczenia:

e pominieto lokalne zmiany grubosci powtoki wynikajace z koniecznosci
taczenia tkanin (tzw. zaktadki),

e zaniedbano skleiny,

« zatozono idealne utozenie tkanin pod wzgledem kierunku zbrojenia,

e uproszczono potgczenia metal-kompozyt, przez sprowadzenie elementow
metalowych do ptaszczyzny zeber i zastapienie ich ptytkami o odpowie-

dnio zmieniajacej sie grubosci.

Do analizy przyjeto ponizsze dane materiatowe:

e dla kompozytu weglowego:

Ex = Ey = 33380 MPa
Gxy = 3300 MPa xy = 0.027
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e dla kompozytu szklanego:

Ex = Ey = 225G0 MPa
Gxy = 4200 MPa xy = 0.029

Przyjety do analizy model, wraz z symbolicznie zaznaczonymi warunkami
brzegowymi (obcigzenie i dopuszczalne przemieszczenia), jest przedstawiony
na rys.3.

Rys. 3. Model lotki do analizy MES

4. Proéby sztywnosciowe

Rysunek 4 przedstawia schematycznie sposéb obcigzenia, pomiaru prze-
mieszczen i utwierdzenia badanej lotki. Lotke podparto w dwu skrajnych
okuciach (zawiasach) oznaczonych symbolami A i B oraz okuciu C, prze-
znaczonym do mocowania wywazenia masowego lotki. Okucie D, by od-
ksztatci¢ lotke, obcigzono sita Ps zmieniajaca sie od 0 do 160 daN. Jako miare
odksztatcenia przyjeto przemieszczenia wi punktéow potozonych na krawedzi
sptywu. Mierzono je w kierunku osi z czujnikami 1 —6. W celu po6zniejszej
korekcji wynikéw wyznaczono, przy pomocy czujnikéw oznaczonych symbo-
lami Pi, P2, P3i Pag przemieszczenia podpér. Pomiary przeprowadzano w
temperaturze pokojowej.
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Rys. 4. Schemat utwierdzenia, obcigzenia i pomiaru przemieszczen

5. WyniKki

Obraz zdeformowanej lotki, obcigzonej sitg Ps = 80 daN przedstawia rys.4.
Wykresy narysunkach 5-~7 obrazujg obliczeniowe i zmierzone przemieszczenia
Wi punktéw pomiarowych 1 4-6 w zakresie Ps zmieniajgcej sie¢ od 0 do
160 daN.

6. Dyskusja wynikoéw

Wykresy W{ = f(P s) pokazane na rysunkach 5410, sporzagdzone w oparciu
o wyniki pomiarow, uwidaczniajg nieliniowg charakterystyke sztywnos$ciowg
lotki. Podatno$¢ jej od pewnej wartosci obcigzenia wzrasta. Jako wartosé
graniczng, we wszystkich przypadkach, mozna przyja¢ site Ps ~ 80 daN
ponizej ktorej podatnos¢ jest w przyblizeniu stata. Przy tym poziomie
obcigzen, po raz pierwszy, zaobserwowano na pokryciu pojawienie sie obszaru
w ktéorym nastgpita utrata statecznos$é¢ i wystgpito pole ciggnien. Wraz ze
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Rys. 5. Deformacja lotki pod obcigzeniem 80 dN

Sita Ps [N]

Rys. 6. Przemieszczenia punktéow 1 i 2

Sita Ps [N]

1.13ED1
1.08BBB
1.D0130
D.90391
0.60852
0.1091H
0.61115
0.51431
0.4169B
0.319%

0.1243?
0.02144
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Rys. 7. Przemieszczenia punktéow 3, 4, 5i 6
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wzrostem sity Ps obszaréw takich przybywato, co powodowato zakrzywienie
wykreséw wi —f(P s)-

Rozbiezno$¢ pomiedzy wynikami obliczen i pomiaréw, wystepujaca w za-
kresie obcigzen 0~ 80 daN, wynika przypuszczalnie z przyjetej metody wy-
znaczania statych sprezystych kompozytu oraz ograniczen mozliwosci wyko-
rzystania ich przez uzyty program MES.

State sprezyste, za wyjatkiem G 12, wyznaczono w oparciu o0 normy ASTM
stosujac baze pomiarowag 10 mm. Z badan [3] wynika ze ze wzgledu na
specyfike kompozytéw powinny by¢ one wieksze. W przypadku krétkich baz
otrzymywane wyniki sg zawyzone (nawet do ok. 20%). Materiaty kompozy-
towe zbrojone witéknem ciagtym, obcigzone w kierunku zbrojenia, wykazujg
asymetrie sztywnosSci ze wzgledu na rozcigganie i Sciskanie. Sztywno$¢ przy
$ciskaniu jest nizsza, a uzyte dane materiatlowe nie byly wyznaczane w proébie
Sciskania.

Rozbieznos¢ wynikow wystepujaca w obszarze 6-ego punktu pomiarowego
jest znacznie wieksza niz w pozostatych przypadkach. Obszar ten wymaga
przypuszczalnie remodelowania.

W celu usunigcia powyzszych watpliwosci nalezatoby, w pierwszym rzedzie,
wyznaczy¢ state sprezyste E i 77(w oparciu o préby sSciskania przeprowadzone
na probkach wykonanych przez producenta lotki oraz charakteryzujgcych sie
wiekszymi bazami pomiarowymi niz zalecane przez ASTM a nastepnie powtoé-
rzy¢ obliczenia.
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Finite Element Modelling of the Carbon/Epoxy Aileron for PZL 110
”ORLIK”

Summary

Linear modelling of the carbon/epoxy aileron focusing on torque rigidity was
performed with the ALGOR finite element code. The numerical results were verfied
experimentally. It has been found out that the numerical results are not conservative
and that for certain regions of the aileron a large discrepancy between both the results
occurs. It can be due to modelling or/and the material input data used.

36 — Mechanika w lotnictwie
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DOBOR PODSTAWOWYCH PARAMETROW LEKKIEGO
SAMOLOTU

Jacek W iniecki

Instytut Lotnictwa, Warszawa

W pracy zaproponowano metode doboru podstawowych parametréw lek-
kiego samolotu. Proces projektowania prowadzono drogg modyfikacji
"zerowej” wersji samolotu. Wersje "zerowg” projektu moze stanowic
istniejacy samolot o podobnym przeznaczeniu, lub projekt powstaty w
oparciu o analize trendéw. Projekt zerowy zostat opisany przy uzyciu
kilku zastepczych, prostych form geometrycznych. Parametry tych form
oraz ich kombinacje zostaty skojarzone ze zmiennymi wystepujgcymi w
modelach obliczeniowych z zakresu aerodynamiki, analizy masowej kon-
strukcji i mechaniki lotu. Wybrano kryteria jakos'ci (np. minimalne
koszty eksploatacji). Na podstawie informacji zawartej w bazie danych
przeprowadzono wstepny dobér zespotu napedowego. Po kazdej mody-
fikacji monitorowano stan projektu, tzn. analizowano bezwzgledne war-
tosci i przyrosty funkcji kryterialnych. Dzigki ciggtej ingerencji w proces
modyfikacji projektu mozna uzyskaé w efekcie korncowym samolot tech-
nologiczny w wytwarzaniu i obstudze (a wiec tani), estetyczny io dobrych
parametrach taktyczno technicznych.

1. Wstep. Cel pracy

W literaturze (np. [8,10]) proponowanych jest wiele schematéw procesu
projektowego jako sekwencje czynnosci, ktére w efekcie majg prowadzi¢ do
powstania nowego samolotu. Cze$¢ z nich uwzglednia nawet gradacje mo-
deli obliczeniowych dla poszczegdélnych zagadnien, lecz autorowi nie sg znane
propozycje struktury procesu projektowego zaplanowane celowo w taki spo-
s6b, aby eliminowa¢ konieczno$¢ wprowadzania powaznych zmian w zaawan-
sowanej fazie projektu. Unikanie tego typu zdarzen jest bardzo pozgdane ze
wzgledu na czas i koszty przygotowywania projektu. Wiadomo o istnieniu
pakietéw komleksowo wspomagajacych projektowanie samolotéw, ale trudno
okresli¢ ich poziom i zasade dziatania, poniewaz sg one tworzone na potrzeby
konkretnych wytworni lotniczych, stanowiag ich kapitat podlegajacy ochronie.
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Z powyzszych wzgledéw uznano za celowe podjecie proby utworzenia algo-
rytmu i opartego na nim systemu programo6w wspomagajgcych projektowanie
samolotéw, ktérego zadaniem bytoby:

e utatwienie dopasowania projektu do potrzeb rynku i mozliwosci wy-
tworczych drogg mozliwie wczesnego przwidywania konsekwencji (cech
uzytkowych) wyniktych z poszczegdlnych decyzji projektanta,

e przyspieszenie prac nad projektem wstepnym przez zautomatyzowanie
rutynowych dziatan oraz utatwianie zapisu i analizy projektu.

2. Metoda projektowania

2.1. Uwagi ogoélne

Dla realizacji wymienionych wyzej zadah zaproponowano metode kompu-
terowo wspomaganego projektowania inicjujgcego polegajaca na zalgorytmi-
zowaniu tych etapow projektowania, ktére sg juz doskonale opanowane i prak-
tycznie nie zaleza od danego projektu. Wspomaganie komputerowe przewi-
dziano w formie modutowego systemu programow.

Ze wzgledu na to, iz w praktyce biur projektowo-konstrukcyjnych ok. 20%
zadan dotyczy konstrukcji oryginalnych, a pozostate 80% dotyczy konstrukcji
przystosowanych i wariantowych [1], przewidziano konieczno$¢ prowadzenia
projektéw tych trzech typéw w ramach jednego systemu stuzacego do edycji,
obliczen i zapamietywania parametrow projektowanego statku powietrznego.

W pracy zaproponowano metode doboru podstawowych parametrow lek-
kiego samolotu drogg modyfikacji "zerowej” wersji samolotu. Wersje "zerowg”
projektu moze stanowié istniejgcy samolot o podobnym przeznaczeniu, lub
projekt powstalty w oparciu o analize trenddw.

Oczekuje sie, ze stosowanie przedstawionej nizej metody w praktyce
inzynierskiej, badz w dydaktyce pozwoli na przeniesienie punktu ciezkos$ci prac
nad projektem na problemy dla niego specyficzne.

2.2. System programow

Istnienie wspomnianych trzech rodzajow zadan bedzie miato swe odbicie
gtéwnie w przebiegu poczatkowej fazy procesu projektowego (tj. w zmianie
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sekwencji przeprowadzanych operacji), zawartosci bazy danych, lecz nie po-
winno wptyna¢ na strukture danych ze wzgledu na ich oczekiwang uniwer-
salnosé. Innymi stowy: oczekuje sie, ze proponowana metoda projektowania
okaze sie wtasciwag dla wszystkich wymienionych rodzajow zadanh.

System ma tworzy¢ Srodowisko projektowe tj. musi zapewnia¢ mozliwosé
tworzenia w nim koncepcji, jej stopniowe uszczeg6towianie, zapis w postaci
wygodnej do analizy za pomocg programo6w obliczeniowych, optymalizacje
oraz tworzenie dokumentacji papierowej stanowiacej podstawe do prowadze-
nia dziatalnosci marketingowej i dalszych prac zwigzanych z wytwarzaniem
samolotu.

2.3. Struktura systemu

Rys. 1. Schemat stworzonego systemu wspomagania projektowania

Dla spetnienia powyzszych wymagan w systemie programoéw wspomagaja-
cych projektowanie umieszczono (niekoniecznie w ostatecznej postaci) naste-
pujace moduty:

< edytor projektu - program wymuszajacy i utatwiajgcy zapis koncepcji
projektanta w sposéb umozliwiajacy jej analize przez inne programy.
Edytor bedzie tez interfejsem tych programoéw z uzytkownikiem (edycja
propozycji zmian wygenerowanych przez podsystemy optymalizacyjne,
edycja aktualnie obliczonych charakterystyk itp.);
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« modyfikowalne bazy danych zawierajace: informacje o konstrukcjach
juz istniejacych, katalogi dostepnych zespotéw napedowych, materiatdéw,
potfabrykatow, elementdéw gotowych (ktérych produkcjajest opanowana)
i znormalizowanych. Zakodowane tam tez beda przepisy budowy statkow
powietrznych oraz wybrane wyniki pracy samego systemu (poszerzanie
wiedzy w oparciu o wiasne doswiadczenia);

= systemy obliczeniowe i optymalizacyjne wyznaczajace charakterystyki
biezacego stadium projektu ijego wariacji (rodzaj metody gradientowej),
uzywajace algorytmow o stopniu ztozono$ci (koszcie obliczeniowym) ade-
kwatnym do stopnia zaawansowania projektu.

2.4. Dane i modele obliczeniowe

W czasie projektowania konieczne jest przewidywanie witasnosci uzyt-
kowych samolotu. Ze wzgledu na brak petnej informacji o samolocie w
poczatkowej fazie projektowania, do analizy projektu stosuje sie modele o
roznym stopniu zaawansowania. PrzejScie od modelu uproszczonego do bar-
dziej ztozonego moze mieé¢ miejsce, gdy:

a) w toku prac nad projektem zostaty zdefiniowane wszystkie parametry, ja-
kimi operuje model doktadniejszy,

b) zdefiniowano juz taka liczbe parametrow projektu, ze pozostate wielko-
Sci niezbedne do uruchomienia bardziej zaawansowanego modelu moga
byé wyznaczone za pomocg zaleznosSci pétempirycznych, lub wprost na
podstawie statystyk opracowanych dla samolotow danej klasy.

Wprowadzanie zmian w projekcie jest tym kosztowniejsze, im jest on
bardziej zaawansowany. Nalezy zatem w mozliwie wczesnym stadium prac
rozpoczaé analize jak najwiekszej czesci kryteridw sposrdod przewidzianych do
oceny jakosci tworzonego samolotu.

Niemal dla kazdego z kryteriéw inny jest moment, w ktérym nalezy zmie-
ni¢ model obliczeniowy na kolejny. Roézne bywajg tez poziomy informacji
potrzebne do rozpoczecia rozwazania poszczeg6lnych kryteriow. Jednoczesna
praca z modelami operujgcymi na zbiorach danych o réznym stopniu uszcze-
gbétowienia realizowana jest dzieki wykorzystaniu modutéw konwersji danych.
Modut taki realizuje wspomniane wyzej obliczenia statystyczne oraz przeli-
czenia parametrow szczeg6towych, w przypadku, gdy model jest na nie nie-
czuty, na bardziej globalne (np. oblicza skos linii 1/4 cieciw zastepczego ptata
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prostokatnego na podstawie skoséw krawedzi natarcia zastepczych elementow
postaciowych reprezentujacych skrzydito).

Przy budowaniu sytemu obliczeniowego, ktéry ma pracowa¢ na maszynie
cyfrowej, nalezy zwréci¢ uwage na nastepujace problemy:

e projekt powinien by¢ zapisany w pamieci maszyny w taki spos6b, aby
zajmowat mozliwie mato miejsca,

= dla zapewnienia zadowalajacej szybkos$ci dziatania, czesciej wykorzysty-
wane dane pochodne (tj. bedace kombinacjg danych z minimalnego, jed-
noznacznie opisujgcego projekt zbioru) powinny by¢é podane w postaci
jawnej,

e aby ujednolici¢ sposéb dostepu réznych modutéw systemu do zbioru
danych proponuje sie ustalenie statej struktury danych, zaplanowanej
nadmiarowo. Strukture taka proponuje sie tworzy¢ z elementarnych
modutoéw, ktére w czasie rozbudowywania konstrukcji bytyby taczone
i wypetniane parametrami o niezerowych wartosciach. Taki spos6b kon-
struowania zbioru danych pozwala na ewentualne zastosowanie proce-
dur optymalizacyjnych - wtedy, w wyniku optymalizacji projekt moze
zosta¢ automatycznie poszerzony o pewne elementy o standardowej
strukturze, lub pewne elementy mogg by¢ wyzerowane. Nadmiarowosé
struktury nalezy utrzymaé na poziomie nie wiekszym niz wynika to
z mozliwosci najbardziej zaawansowanego z wykorzystywanych modeli
obliczeniowych.

2.5. Istniejace oprogramowanie

Utworzono dziatajacy, logicznie zamkniety rdzen systemu wspomagania
projektowania inicjujacego.

Obejmuje on edytor pozwalajacy opisywa¢ geometrie projektowanego
statku powietrznego, program pozwalajagcy na oszacowanie jego masy
[14,15,16], momentéw bezwiadnosci i potozenia $rodka ciezko$ci w oparciu o
geometrie zaczerpnietg z edytora, program "AERQO?”, "szacujgcy numerycznie”
charakterystyki aerodynamiczne samolotu gtéwnie na zasadzie aproksymacji
arkuszy inzynierskich (DVL, ESDU), zawierajacych wyniki badan w tunelach
aerodynamicznych oraz zestaw programoéw do obliczania podstawowych cha-
rakterystyk taktyczno-teclmicznych samolotu [9,10,11,12,13] (osiagi, zasieg i
dtugotrwatos¢ lotu, dtugosé startu na przeszkode o wys 15m, poziom hatasu
emitowanego przez $migto, zuzycie paliwa na 100km lotu itp).
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Do obliczen osiggowycli wykorzystywana jest baza danych zawierajaca cha-
rakterystyki silnikéw lotniczych i Smigiel, obstugiwana automatycznie przez
programy wymagajgce uwzglednienia podczas obliczen konkretnego zespotu
napedowego.

Istniejgcy system programoéw pozwala przesledzi¢ i celowo ksztattowac,
droga iteracji i wariantowania, najistotniejsze powigzania - tj. powigzania
miedzy geometrig, charakterystykami aerodynamicznymi, wielkoscig i roz-
ktadem mas, a charakterystykami zespotéw napedowych.

Aby proces ten przebiegat mozliwie efektywnie przyjeto nastepujacy spo-
s6b postepowania. Sposrod parametréw opisujgcych projekt wyr6zniono te,
ktéore muszg zachowaé okreslong wartos¢ w procesie modyfikacji oraz te, przy
uzyciu ktérych projekt bedzie modyfikowany, czyli tzw. parametry aktywne.
Wybér parametrow aktywnych moze dotyczy¢ tylko jednego przebiegu petli
iteracyjnej, w czasie ktérego zostang wyznaczone wartosci wszystkich funkcji
kryterialnych przyjetych do oceny danego samolotu. Jezeli wyniki uzyskane
dla modeli réznigcych sie wartoscig jednego z parametrow zostang ze soba
zestawione, to bedzie to stanowi¢ elementarng analize wrazliwosci funkcji kry-
terialnych na zmiany tego parametru wspierajacag typowanie parametrow ak-
tywnych. Na opisanej wyzej zasadzie mozna zrealizowaé¢ algorytm gradientéw
sprzezonych z funkcja kary, kréry bedzie moégt dziata¢ automatycznie w sy-
tuacji, gdy w kolejnych iteracjach, zbidér parametréw aktywnych bedzie pozo-
stawat niezmienny. Nalezy ogranicza¢ moc tego zbioru, w przeciwnym razie
istnieje duze prawdopodobieAstwo, ze otrzymane wyniki okazg sie bezwar-
tosciowymi pod wzgledem technicznym - projekt zrealizowany z niewielkimi
nawet odchytkami parametréw od wartosci optymalnych, wykaze drastycznie
niskie wtasnosci uzytkowe. Moze sie tak zdarzy¢ wskutek kryzysu wrazliwosci
funkcji kryterialnych wzgledem parametréw projektu, ktory, jak uczy doswiad-
czenie, wystepuje zwykle przy probie optymalizacji systeméw o duzej liczbie
parametrow.

Pomimo daleko idgcej automatyzacji poszczegélnych elementéw procesu,
zasadniczy wptyw na jego przebieg ma projektant obstugujacy system, gdyz
w jego gestii znajduja sie wszystkie decyzje zwigzane z ryzykiem. Szeroko
rozumiane ryzyko dotyczy tu zaréwno konstrukcji, jak i samego procesu pro-
jektowego (np. ze wzgledu na koszty dalszego prowadzenia bezuzytecznych
wariantéw, lub odrzucenia potencjalnie dobrych).

Wszystkie operacje, poczagwszy od wyboru zmiennych aktywnych, powta-
rzane sg tak diugo, jak projektant uzna to za stosowne.

Dzieki ciggtej ingerencji w proces modyfikacji projektu mozna uzyskaé¢ w
efekcie kohcowym samolot technologiczny w wytwarzaniu i obstudze (a wiec
tani), estetyczny i o dobrych parametrach taktyczno technicznych.
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2.6. Sposéb modelowania bryty samolotu

Wymagane jest, aby geometria samolotu opisana byla parametrycznie,
w sposOb zapewniajacy jednoznacznos$¢, wystarczajgcg ogolnosé (tj. me-
toda opisu nie powinna stanowi¢ ograniczenia w samym projektowaniu) i
oszczednos$¢ pamieci.

Dla rozwigzania tego problemu postuzono sie kilkoma brytami i powierzch-
niami nieptaskimi jako podstawowymi elementami postaciowymi, z ktorych
sktadac¢ sie moze statek powietrzny.

W przedstawionym ponizej rozwigzaniu postulat ogo6lnosci nie zostat w
petni spetniony - przyjety zestaw elementéw postaciowych dostepny przy pro-
jektowaniu zostat zorientowany na konstrukcje typowe.

Stato sie tak dlatego, ze wszystkie algorytmy wykorzystane do wstepnej
oceny mas elementéw samolotow oraz ich charakterystyk aerodynamicznych
opracowane zostaty w oparciu o juz istniejace konstrukcje. Dlatego nie przy-
stawatyby one do uktadéw znacznie od nich odbiegajgcych.

Ze wzgledu na ograniczenia danych zawartych w bazie przyjeto nastepujace
zatozenia:

= bryta samolotu sktada si¢ z nastepujgcych elementéw (zespotdw):

— skrzydto,

— usterzenie wysokosci,

— usterzenie kierunku,

— dodatkowa powierzchnia pozioma,
— kadtub,

= wszystkie elementy stuzace do wytwarzania sit aerodynamicznych moga
by¢ opisane przy uzyciu jednej struktury danych,

e uktad jest symetryczny wzgledem ptaszczyzny pionowej, zawierajgcej
linie kierunku lotu.

2.6.1. Model geometrii piata

Wszystkie powierzchnie stuzace do wytwarzania sit aerodynamicznych
sktadajg sie z max. trzech elementéw trapezoidalnych (trapezowych, gdy ptat
jest ptaski), zmiany grubosci i skrecenia wzdtuz rozpietosci takiego elementu
interpolowane sg liniowo na podstawie parametrow jego przekrojow skrajnych;
skos i wznios sg state w elemencie.
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Informacje dotyczace profili ptata wprowadzane sg i przechowywane w
osobnym zbiorze danych do obliczen aerodynamicznych.

Rozwigzanie takie podyktowane zostato oszczedno$cig pamieci i wygoda
wprowadzania danych przy wariantowaniu konstrukcji.

W zbiorze danych zapamietywane sg nastepujace wielkosci opisujgce
geometrie ptata (patrz rys.2):

- wspotrzedne noska cieciwy przykadtubowej xO, yO, 20, [m]
- kat zaklinowania cieciwy przykadtubowej 00, [°]

- diugosci cieciwy przykadtubowej i trzech cieciw koricowych kolejnych ele-
mentoéw trapezoidalnych c¢O,cl,c2, c3, [m]

- skosy krawedzi natarcia trzech elementéw <pl,<f>2,<))3, [°]
- wzniosy krawedzi natarcia elementow trapezoidalnych vl,i/Z2,v3, [°]

- katy skrecenia cieciw koncowych elementéw wzgledem ich cieciw przy-
kadtubowych: el = al - a0,e2 = a2 - al, £3 = «3 - a2, [°],

Rys. 2. Model ptata
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2.6.2. Model geometrii kadtuba

Kadtub opisano przy uzyciu trzech rodzajéw elementéw postaciowych: wy-
cinkdw elipsoidy, wycinkéw $cietego stozka o podstawie eliptycznej oraz wy-
cinkow stozka eliptycznego. Zostata przy tym narzucona ilos¢ i kolejnosc¢ ele-
mentéw, z kKtdrych budowany moze by¢ kadtub. Istnieje mozliwos¢ pominiecia
ktérego$ z elementéw przez zredukowanie jego objetosci do zera.

Rys. 3. Model kadtuba

Pierwszy element kadtuba (jego nos) jest opisany przez dwie ¢wiartki eli-
psoidy przylegajace do siebie ptaszczyznami symetrii (patrz rys.3).

Srodkowa czeéé kadtuba stanowiag cztery potdwki stozkéw $cietych o pod-
stawach eliptycznych. Elipsy ich podstaw majg wspdlne osie o diugosciach
2 otol, 2 *w2 i 2 ew3 w ptaszczyznie styku.

Bryta kadtuba zamknieta jest dwiema potowkami stozkéw eliptycznych
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o potosiach podstaw w3,g3\ iv3,d3.
W zbiorze danych geometrycznych kadtuba zakodowane sg wysokos'ci jego
bryt sktadowych oraz dtugosci pétosi elips stanowigcych ich podstawy.
Porzadek parametrow jest nastepujacy (oznaczenia jak na rys.3):

<1 L/ g3 <74

dl d2 d3
w1l w2 w3
sl s2 s3 s4

2.6.3. Model geometrii catego samolotu

Samolot jest ztozeniem elementéw (zespotéw gtéwnych) opisanych w
osobnych zbiorach danych. Informacje o tym, ktére ze zbioréw znajduja-
cych sie na dysku opisujag elementy wybranego samolotu zawiera jego li-
sta nadrzedna, stanowi ona wykaz zawierajacy numery odpowiednich list
podrzednych reprezentujacych zespoty gtéwne samolotu.

Przytoczony ponizej przyktad takiej listy zawiera linie komentarza dotyczg-
cego catego samolotu, a nastepnie numery list podrzednych poprzedzone
informacjg czego dotyczy dany numer.

Przyktadowa lista nadrzedna (opisuje samolot, ktérego bryta sktada sie ze
skrzydta zakodowanego w zbiorze nr 1, usterzenia poziomego zakodowanego w
zbiorze nr 1itd.):

samolot TESTOWY

numer skrzydta
001

numer usterzenia poziomego
001

numer usterzenia pionowego
001

numer powierzchni dodatkowej
001

numer kadtuba
001

Zaproponowana struktura danych pozwala na bardzo tatwe tworzenie kon-
strukcji wariantowych. Przykladem jej wykorzystania niech bedzie sytuacja,
kiedy na podstawie przestanek funkcjonalnych mamy ustalong bryte kadiuba
i nalezy dobrac¢ do niej mozliwie najdogodniejsze skrzydto z punktu widzenia
aerodynamiki i masy konstrukcji (patrz przykiad obliczeniowy ponizej).

Tworzymy wtedy szereg list zawierajgcych ten sam numer zbioru danych
kadtuba i r6zne numery list podrzednych opisujacych skrzydito.
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Mozliwe jest przy tym zaréwno wykorzystanie skrzydet istniejgcych juz w
bazie danych, jak i tworzenie nowych przy uzyciu specjalnego edytora geome-
trii, bgdZ za pomoca dowolnego edytora tekstow.

Na podstawie parametrow form geometrycznych wykorzystanych do two-
rzenia bryty samolotu przygotowywane sg dane do obliczen aerodynamicznych
i masowych.

Tak pomyslana organizacja danych pozwala na prowadzenie automatycz-
nych dziatan optymalizacyjnych tworzonej konstrukcji.

3. Przykiad

3.1. Zatozenia

Przeprowadzono analize potrzeb rynkowych, z ktérej wynika, iz w naj-
blizszych latach bedzie zapewniony popyt na samoloty turystyczne, ktére
mogtyby by¢ réwniez wykorzystywane jako patrolowe, lub szkolne. Ze wzgledu
na to, ze budowana jest juz obecnie duza réznorodnos¢ typow samolotéw tej
klasy, dla pozyskania rynku nalezy zaoferowaé¢ samolot konkurencyjny pod
wzgledem ekonomiki uzytkowania.

Minimalne koszty uzytkownika beda zatem przyjete jako gtéwne kryterium
efektywnosci konstrukecji.

Stwierdzono tez, ze cze$¢ uzytkownikéw wykorzystuje samoloty przez siebie
zakupione, a cze$¢ (np. wojsko) uzywa w ramach przydzielonych srodkéw
finansowych samolotéw zakupionych dla nich z budzetu panstwa (zakup taki
jest zwykle opiniowany przez przysztego uzytkownika).

Uzytkownik kupujacy samolot z witasnego funduszu koszty bedzie rozumiat
np. jako sume bezposredniego kosztu eksploatacji i ceny zakupu przeliczonej
na godzine lotu, przy planowanym okresie uzytkowania. Uzytkownicy drugiej
grupy moga koszt uzytkowania rozumiec¢ jako bezposrednie koszty eksploataciji.

Problem stosowania wspoélnych kryteriow do oceny samolotéw przez wy-
tworcow i uzytkownikow zostat juz dawno zauwazony, czego dowodem s3g na
przyktad cykle kurséw na temat ekonomiki transportu lotniczego organizowane
przez firme Boeing dla potencjalnych nabywcow samolotow produkowanych
przez tg firme.

W przypadku samolotéw lekkich, wiekszo$¢ kupujacych, swoje oceny eko-
nomiczne opiera na prostych wskaznikach takich, jak cena zakupu i kilome-
trowe zuzycie paliwa (osiggi analizowane sg oddzielnie).

Dodatkowo ustalono nastepujace wymagania wobec nowego samolotu:
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e masa ptatna powinna wynosi¢ 320 kg,
« zasieg powinien wynosi¢ ok. 800 km przy przelocie na wys. 2000 m,

= samolot musi by¢ zbudowany wg przepiséw FAR 23 (wynika z nich
miedzy innymi dopuszczalna warto$¢ predkosci minimalnej).

3.2. ”Zerowy” wariant projektu

Opracowanie tzw. "zerowego” wariantu projektu, stanowigcego jego
wyjsciowg wersje, ktéra poézniej bedzie modyfikowana z wykorzystaniem wspo-
magania komputerowego stanowi pierwszy etap realizacji proponowanej me-
tody projektowania.

Rys. 4. Wyjs'ciowa wersja samolotu

Sylwetke zerowej wersji samolotu w trzech rzutach pokazano na rysunku 4.

Jest to dolnoplat wolnono$ny konstrukcji kompozytowej w uktadzie kla-
sycznym z podwoziem trdjkotowym z kotem przednim.

Projekt wyjsciowy opracowywany jest na bazie analizy parametréow wy-
branych samolotéw o podobnym przeznaczeniu.

Na potrzeby niniejszego przykiadu wykorzystano informacje o samolotach
Beech 23 Musketeer, Beagle B121 Pup, Slingsby T67 Fire Fly i Socata GY 80
Horizon.
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Gtéwne parametry tego samolotu zebrano w Tabeli 1.

Tablica 1
Parametr Symbol Wartos$¢

powierzchnia nosna 5 [m2] 14.15
rozpietosé b [m] 10.4
Srednia cieciwa ptata c [m] 1.375
wydtuzenie ptata Al~] 7.64
zbieznos¢ ptata M -1 0.571
dtugosé kadtuba Lk [m] 7.66
wysokos¢ h [m] 3.1
cecha objetosciowa usterz. wysokosci KH H 0.43
wydtuzenie usterz. wysokosci Ah [] 3.75
cecha objetosciowa usterz. kierunku KV [] 0.4
wydtuzenie usterz. kierunku AV [] 3.75

3.3.  Modyfikowanie wariantu zerowego

Dla uzyskania przejrzystosci przyktadu zatozono, ze jedynymi parame-
trami, jakie moga by¢ modyfikowane w dalszej czesci projektowania sa: $rednia
cieciwa i rozpieto$¢ ptata gtdwnego.

Cieciwa bedzie modyfikowana w taki spos6b, aby zachowana zostata
zbiezno$¢ ptata.

Usterzenia nie podlegaja modyfikacji - zatozono, ze zmiany cech obje-
tosciowych kh i Ky zmieniajg sie w dopuszczalnym zakresie (stuszno$é¢ ta-
kiego zatozenia zostanie zweryfikowana przy analizie wynikéw modyfikacji).

Projekt zerowy zostat opisany przy uzyciu przedstawionego wyzej modelu
geometrii. Na podstawie informacji zawartej w bazie danych przeprowadzono
wstepny dobor zespotu napedowego.

Jako podstawowe kryterium jakosci wybrano minimalne kilometrowe zu-
zycie paliwa. Kryteria drugiego rodzaju, uwzgledniajace cene samolotu, obli-
czane sg droga wnoszenia poprawek do podstawowej funkcji kryterialnej.

Obliczenia prowadzono w sposéb przedstawiony na schemacie (rys.5). Edy-
cja geometrii sprowadzata sie do zmiany wartosci parametrow aktywnych
(cieciwy i rozpietosci) oraz obliczeniu nowych wartoéci parametréw od nich
zaleznych.

W oparciu o zaleznosci statystyczne [16] obliczono maksymalna mase
startowg samolotu w rozbiciu na jego zespoty gtdwne. Obliczono biegunowe
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Edycja geometrii  <-
i
Obliczenia masowe *

Obliczenia aerodynamiczne

1

Obliczenia osiggéw

Czy Zwi .
wiekszenie
uzyskano Nie masy
wymagany paliwa
zas'
al W
Zapamietanie wynikow
Czy i
) Tak Wyznaczenie
kontynuowa¢ kierunku
modyfikacje ? modyfikacji
Nie
Koniec

Rys. 5. Organizacja przebiegu obliczen w zadaniu testowym

rownowagi samolotu w konfiguracji gtadkiej, startowej i do ladowania przy
uzyciu programu opartego na arkuszach inzynierskich ESDU i DVL. Kolej-
nym krokiem byty klasyczne obliczenia, osiggowe, w wyniku ktérych otrzy-
mywano migedzy innymi wartosci predkosci charakterystycznych (minimalna,
maksymalna, najwiekszego wznoszenia itp.) w zaleznosci od wysokosci lotu,
zasieg, dtugotrwatos¢ lotu i kilometrowe zuzycie paliwa. Gdy obliczony zasieg
nie odpowiadat wymaganiom modyfikowano ilo$¢ paliwa o warto$¢ obliczang
na podstawie roznicy zasiegu zaktadanego i uzyskanego z obliczen oraz obli-
czonego kilometrowego zuzycia paliwa. Zmiana masy paliwa pocigga za sobg
zmiany pozostatych mas, zatem dalsze obliczenia nalezy rozpoczgé¢ od ponow-
nego przeprowadzenia obliczen masowych. Parametry samolotu, ktéry uzyskat
zgdany zasieg sg zapamietywane wraz ze wszystkimi wynikami wykonanych dla
niego obliczen. 0 kontynuowaniu modyfikacji samolotu kazdorazowo decyduje
projektant. Widzac kierunek zmian moze uznaé¢ ze dalsze ich wprowadzanie
pogarsza jako$¢é samolotu wzgledem kryteriéw trudno poddajgcych sie algo-
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rytmizacji, takich jak: technologiczno$¢ wykonania, estetyka bryty, wygoda
eksploatacji itp.. W przypadku, podjecia decyzji o kontynuowaniu modyfika-
cji wyznaczany jest na podstawie wczesniej zapamietanych wynikéw, najko-
rzystniejszy kierunek zmian parametrow aktywnych. Zmiany te wprowadzane
sg podczas kolejnej edycji geometrii projektu i caty proces powtarza sie od
poczatku.

Zmiany cieciwy i rozpietosci ptata samolotu testowego podczas modyfi-
kacji przedstawia rys.6. Wersja wyjsciowa samolotu reprezentowana jest na
tym rysunku przez punkt A (100% wyjsciowej rozpietosci, 100% wyjsciowej
cieciwy). Aby znalez¢ kierunek najwiekszego spadku funkcji celu (minima-
lizacja zuzycia paliwa) probkowano obszar decyzji dopuszczalnych w okolicy
punktu A zmniejszajgc i zwigkszajac oba parametry o 10%. W wyniku tej
operacji wyznaczono punkt B, wokét ktérego ponowiono prébkowanie cha-
rakteru zmian funkcji celu. W punkcie F projektant zakohczyt modyfikacje,
stwierdzajac, ze dalsze zmiany prowadzg do uzyskania konstrukcji nietechno-
logicznej, a ponadto wydtuzenie ptata uzyskane w tym punkcie na tyle odbiega
od wydtuzen ptatéw znanych samolotow podobnej klasy, ze watpliwym staje
sie przyjety statystyczny model masowy (przewiduje sie szybszy wzrost masy
samolotu ze wzrostem wydtuzen niz wynikatoby to z uzytego modelu).

Rys. 6. Schemat poszukiwan

Na rys.7 przesledzi¢ mozna otrzymane zmiany Kilometrowego zuzycia pa-
liwa. Wynika z niego, ze zuzycie paliwa maleje ze wzrostem rozpietosci ptata
az do momentu, gdy osiggnie ona ok. 200% swojej wartosci wyjsciowej (znak

"y

x” na rysunku).

Dalsze zmniejszenie zuzycia paliwa mozna osiagna¢ zmniejszajac cieciwe

37 — Mechanika w lotnictwie
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Rys. 7. Kilometrowe zuzycie paliwa na wys. 2000m [dm3/100km]

Rys. 8. Maksymalna masa startowa [kg]

piata, prowadzi¢ to jednak bedzie do wspomnianych juz wyzej trudnosci wy-
konawczych.

Poza badaniem zmiennosci podstawowej funkcji celu monitorowano (syste-
matycznie przegladano) wartosci innych wielkosci waznych z punktu widzenia
wiasnosci uzytkowych projektu. Monitorowanie pozwala miedzy innymi okre-
Sli¢, czy nie zostatly przekroczone ograniczenia natozone na niektére z charak-
terystyk samolotu. Przyktady zawierajg rys.8 -- rys.11.

Rys.8 przedstawia wptyw modyfikacji ptata na catkowita mase startowg



Dobdér podstawowych parametréw lekkiego samolotu 579

samolotu. Zgodnie z oczekiwaniami masa rosnie w miare wydtuzania skrzydta
i nalezy sprawdzac¢ czy nie przekroczyta wartosci dopuszczalnej, przewidzianej
przepisami dla danej klasy samolotow.

Rys.9 pokazuje, ze o wartosci predkosci najwiekszego zasiegu decyduje pole
powierzchni ptata (jednoczesny wzrost cieciwy i rozpietosci powoduje spadek
tej predkosci).

Rys. 9. Predkos'¢ maksymalnego zasiegu na wys. 2000 m [km/h]

Rys. 10. Predkos'¢ minimalna samolotu na poziomie morza [m/s]

Przy analizie zmian predkosci minimalnej (rys.10) napotkano przekrocze-
nie ograniczenia wynikajacego z przepisow budowy statkéw powietrznych.
Warto$¢ predkosci minimalnej zalezy od powierzchni ptata oraz liczby Rey-
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noldsa., gdyz od niej silnie zalezy warto$s¢ maksymalnego wspétczynnika sity
nosnej ptata. Wartos¢ liczby Reynoldsa jest natomiast wprost proporcjonalna
do cieciwy. Z rys.l 1 wnioskujemy, ze wzrost powierzchni ptata wptywa rowniez
na zmniejszenie predkosci maksymalnej samolotu.

Vimext Rozpieto$¢ hodniesiona do wartosci wyjsciowej [%aJ.

Rys. 11. Maksymalna predkos¢ lotu na poziomie morza [m/s]

E Ograniczenie wartosci predkosci minimalnej
5 80- wynikajace z przepiséw budowy samolotéw.
u

Rozpieto$¢ b odniesiona do warto$ci wyjsciowej [%].

Rys. 12. Koszt 100 kilometrowego przelotu na putapie 2000m samolotu o resursie
5000 godzin [USD]

Na podstawie znajomos$ci wymienionych wielko$ci mozna budowaé po-
chodne wskazniki efektywnosci samolotu, odpowiadajgce réznym, przewidywa-
nym dla danego samolotu, misjom. Ze wzgledu na przyjete wczes$niej zatozenia
fl trz p.3.1) zbudowano pochodne funkcje kryterialne wigzgace ze sobg koszt
b .0éredniej eksploatacji (tu koszt paliwa) z ceng samolotu roztozong na prze-
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widywany okres jego eksploatacji. Dla obliczenia oczekiwanej ceny rynkowej
samolotu postuzono sie zaleznoscig statystyczng, zaczerpnietg z [7]. Wiaze ona
cene samolotu z jego maksymalng masg startowg. Rys.12 i 13 przedstawiajg
zmienno$¢ tak obliczonych kosztéw przelotu na dystans 100 km nad zbadang
czesScig obszaru decyzji dopuszczalnych. W przypadku samolotu przewidzia-
nego na 5000 godzin uzytkowania dominujgcym okazat sie udziat ceny samo-
lotu, co spowodowato, ze rozwigzanie optymalne ze wzgledu na wyzej zdefinio-
wane koszty znalazto sie na granicy obszaru decyzji dopuszczalnych. W plyw
ceny zuzytego paliwa na charakter zmian kosztow eksploatacji uwidacznia
sie dopiero, gdy cena samolotu rozktada sie na 20 000 godzin lotu (rys.13).
Nalezy mieé tu na wzgledzie, ze przedtuzenie okresu uzytkowania samolotu
moze wigzac sie z koniecznoscig obnizenia poziomo6w naprezen w elementach
silnie obcigzonych, a wiec z kolejnym wzrostem masy konstrukcji. Efekt ten
nie zostat uwzgledniony w przyktadzie z powodu braku dla niego wiarygodnego
modelu obliczeniowego.

K 20000 Rozpietos¢ b odniesiona do wartosci  wyjsciowej [%].

Rys. 13. Koszt 100 kilometrowego przelotu na putapie 2000m samolotu o resursie
20000 godzin [USD]

Gtowne parametry samolotéw o resursie 5000 i 20000 godzin, otrzymanych
w wyniku modyfikacji, zestawiono w tabeli (Tabela 2). Koszt przelotu 100 km
samolotu zmalat w efekcie z 14.5 USD do 13.85 USD (0o 4.5%), przy zatozeniu
krotszego resursu iz 7.92 USD do 7.78 USD (o 1.9%), przy zatozeniu dtuzszego
resursu.
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Tabela 2
Parametr Symbol Wartos$é przy Wartos$é przy
resursie 5000h  resursie 20000h
powierzchnia nos$na 5 [m2] 12.35 (87.3%) 13.5 (95.4%)
rozpietosé b [m] 9.36 (90%) 11.024 (106%)
Srednia cieciwa ptata ¢ [m] 1.334 (97%) 1.238 (90%)
wydtuzenie ptata Al~] 7.09 (92.9%) 9.0 (117.8%)
zbiezno$¢ ptata AH 0.571 (100%) 0.571 (100%)
dtugos$¢ kadtuba Lk [m] 7.66 (100%) 7.66 (100%)
wysokosé h [m] 3.1 (100%) 3.1 (100%)
cecha objet. usterz. wysok. kH H 0.49 (115%) 0.45 (105%)
wydtuz, usterz. wysokosci An H 3.75 (100%) 3.75 (100%)
cecha objet. usterz. kierunku KV [-] 0.458 (115%) 0.419 (105%)
wydtuz, usterz. kierunku AV [-] 3.75 (100%) 3.75 (100%)

Powyzsze wyniki w formie graficznej przedstawia rys.14.

Uzyskane wyniki $wiadczg o tym, ze dla zadanego modelu eksploatacji
i preferencji ekonomicznych uzytkownika mozna znalez¢ optymalny poziom
doskonatos$ci aerodynamicznej samolotu.

Rys. 14. Pordéwnanie wyjsciowego obrysu samolotu z obrysami uzyskanymi drogg
modyfikacji



Dobé6r podstawowych parametréw lekkiego samolotu 583

4. Podsumowanie i wnioskKi

Zaproponowana w pracy filozofia budowy systemu wspomagania pozwala
w kolejnych iteracjach uszczego6lawiae projekt i zastepowaé w razie potrzeby
algorytmy uproszczone metodami bardziej zaawansowanymi, a kontrolowa-
nie pracy systemu przez projektanta we wszystkich stadiach obliczen pozwala
sprawnie i ekonomicznie tworzy¢ warianty projektu i oceniac¢ ich przydatnos¢,
co znacznie powinno przyspieszy¢ zbieznos$¢ iteracynego procesu projektowa-
nia.

System ten jest systemem otwartym i tatwo uzupetni¢ go o kolejne moduty
- na przyktad badajgcy statecznos$¢ lub obliczajgcy charakterystyki aeodyna-
miczne w oparciu o metody panelowe.

W dalszym ciggu prac nad metodami wspomagania projektowania wstep-
nego przewiduje sie wykorzystanie metod numerycznych w obliczeniach ae-
rodynamicznych, odstgpienie od metod czysto statystycznych w obliczeniach
masowych oraz przystosowanie modutu zarzgdzajgcego systemem programow
wspomagajacych do automatycznego rozwigzywania podstawowych typéw za-
dan optymalizacyjnych.

Stosowanie i rozwijanie metod projektowania wspomaganego komputerowo
daje szanse szybszego, doktadniejszego i tanszego dostosowania oferty wy-
twérni lotniczej do potrzeb potencjalnych uzytkownikéw. W szczeg6lnosci
dotyczy to zaprezentowanej wyzej metody, ktérej istota lezy w mozliwie wcze-
snym przewidywaniu konsekwencji poszczeg6lnych decyzji projektanta, a tym
samym w obnizeniu naktadéw na dostosowanie samolotu do konkretnych wy-

magan.
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Selection of Main Design Parameters of a Light Aircraft

Summary

A method of selection of the main design parameters for light aircraft has been
developed. The design process has been started from the so-called "initial configu-
ration” which is usualy selected on the basis of statistics of the factors aircraft and
includes future development insight as well. A mathematical model for estimation of
economical versus the mission parameters (as loading carrying capacity, range, crui-
sinng speed) and the aircraft geometry has been presented. The model was applied
to the preliminary Computer Aided Design. Different objective functions and aircraft
manufacturing regulations have been imposed. Main geometrical parameters, opti-
mal in respect of user economy, have been found. Due to the interaction between
the designer and user-friendly numerical package (made by the author) it is possible
to obtain the aircraft easy and cheap to produce, esthetic (nice in shape), with good
performances and others technical parameters.
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PARAMETRYCZNA WRAZLIWOSC KORKOCIAGU
USTALONEGO

Maria A. Z¥ocka

Politechnika Warszawska

Korkociag ustalony ze standardowo wychylonymi powierzchniami ste-
rowymi na ogot jest niestateczny. Badanie wplywu zmiana potozenia
powierzchni sterowych na korkocigg ustalony i na stateczno$¢ ruchu
zaburzonego jest przedmiotem niniejszej pracy. Do badania tego za-
stosowano teorie wrazliwosci. Wyznaczono wspotczyniki wrazliwosci
pierwszego rodzaju liczone wzgledem katéw wychylen powierzchni ste-
rowych. Przyktadowe obliczenia wykonano dla samolotu klasy szkolno-
treningowej.

1. Wstep

Ruch samolotu na pozakrytycznych katach natarcia charakteryzuje czes-
ciowa utrata sterownosci i statecznos$ci. Dlatego tez waznym badaniem pro-
jektu wstepnego jest ocena wiasnosci dynamicznych korkociggu samolotu.
Korkociag jest figurg akrobacyjng, w ktorej mozna wyro6znic¢ trzy fazy. Pierw-
sza wprowadzenie i trzecia wyprowadzenie z korkociggu sg ruchami nieustalo-
nymi. Charakteryzyja je duze zmiany parametréw lotu. Druga faza, wykona-
nie zwitek, moze mie¢ charakter ustalony. Wowczas samolot obraca sie wokot
pionowej osi linii spiralnej, po ktdrej porusza sie Srodek masy [1]. Parametry
lotu w tej fazie nie zmieniajag sie. W klasycznie wykonywanym korkociagu
ustalonym ster kierunku jest maksymalnie wychylony w strone wykonywa-
nego obrotu, ster wysokosci jest wychylony maksymalnie do géry, a lotki sa
niewychylone. Badanie tej fazy ruchu sprowadza si¢ najcze$ciej do wyzna-
czenia parametrow korkociggu ustalonego [2] i do badania statecznosci ruchu
zaburzonego [4].

Na samolotach szkolno-treningowych pilot musi wykonaé¢ okreslong liczbe
regularnych zwitek i niestateczno$¢ ruchu zaburzonego moze ten manewr utru-
dni¢ lub uniemozliwi¢. Zmiana potozenia powierzchni sterowych w rézny spo-
s6b moze wptyna¢ na wiasnosci ruchu. W skrajnym przypadku, gdy wptywa

38 — Mechanika w lotnictwie
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ustateczniajgco, op6znia wyprowadzenie samolotu z korkociggu i tym samym
zmniejsza bezpieczenstwo lotu.

Badanie wptywu zmiany potozenia powierzchni sterowych na korkocigg
ustalony i na stateczno$¢ ruchu zaburzonego jest przedmiotem niniejszej pracy.
Do tego badania proponuje sie zastosowanie teorii wrazliwosci i wyznacze-
nie wspoétczynnikéw wrazliwos$ci pierwszego rodzaju liczonych wzgledem katéw
wychyleh powierzchni sterowych [6].

Rys. 1. Uktady wspoétrzednych zwigzanych z samolotem

2. Model ruchu samolotu w korkociggu

W pracy przyjeto standardowe zaloznia stosowane dla przestrzennego ru-
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chu samolotu [2,3,4,7,8]:

— samolot jest nieodksztatcalny,

— masa i momenty bezwtadnosci sg state,

— samolot posiada ptaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,
— wychylenie powierzchni sterowych jest ograniczone,

— wychylenie powierzchni sterowych nie zmienia momentéw bezwtadnosci sa-
molotu i potozenia Srodka masy,

— w korkociggu ustalonym katy wychylen steréw sg traktowane jako parame-
try wptywajace jedynie na sity aerodynamiczne,

— obowigzuje aerodynamika quasi-stacjonarna,
— efekty giroskopowe sg pominiete,

— uktad wspoétrzednych, w ktéorym opisano ruch samolotu ma poczgtek w
srodku masy samolotu i jest sztywno zwigzany z ciatem.

Rownania ruchu samolotu wyprowadzone w ukfadzie wspotrzednych CXxyz
(rys.l), po uwzglednieniu powyzszych zatozen sg nieliniowe i mozna je przed-
stawi¢ w postaci wektorowej:

x = [(*,«) x = [U,V,W,P,Q,R,6,8]t
(2.1)

gdzie:
X jest wektorem stanu, w ktérym znajdujemy:

— predkos$é srodka masy Vc —[U,V,W]T,
— prekos¢ katowg fi = [P,Q,R]~,
— katy Eulera: 0 pochylenia, przechylenia;
u jest wektorem wychyleh powierzchni sterowych:
— steru wysokosci 6jj,

— lotek 61,
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steru kierunku Sy-

Sktadowe wektora prawych stron sa okreslone wzorami:

N 1 Fx —mgsin 6 + Tx U
/2 " Fy + mgcos 0 sin # - Jp \Y
3 . Fz+ mgcosO0 cosO w
LA, fs, /e]T
(2.2)
fi —Qcos —Rsing

/g = P + (Q sin P+ R cos <?)tg0

gdzie:
F sita arodynamiczna,
M moment aerodynamiczny,
T sita ciggu (w korkociggu stata lub réwna zero),
M j moment pochodzgcy od ukiladu napedowego,
iB macierz momentéw bezwtadnosci,
m masa samolotu,
9 przyspieszenie ziemskie,
oraz:
0 -R Q
>n R 0 -P
-Q P 0

Jak widaé¢ z powyzszego prawe strony sg nieliniowymi funkcjami wspétrzed-
nych wektora stanu x, wektora katéw wychylen steréw U, masy i momentéw
bezwtadnosci.

Sita F i moment aerodynamiczny M , w przypadku przestrzennego ru-
chu samolotu, szczegélnie na duzch katach natarcia, w sposéb skomplikowany
zalezg od ksztattu samolotu, jego predkosci srodka masy, predkosci katowej,
katow natarcia a i $lizgu /?, oraz katow wychylen powierzchni sterowych u.
Do tej pory nie opracowano metody doktadnego ich wyznaczania. Okres$lenie
tych sit wymaga wprowadzenia uproszczenn modelu i analizy ich wptywu na
badany ruchu [9],

W pracy site F i moment M okre$lono na podstawie tunelowych charate-
rystyk aerodynamicznych i charakterystyk otrzymanych z badan w locie przy
zatozeniu optywu quasi-stacjonarnego.
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Wymienione wyzej katy: natarcia a i $lizgu (3, sa okres$lone zwigzkami:

a —arctg(W//?7) —fF<a<n (2 3)
/3= arcsin(y/Vc) —ir < f3<n

Réwnania ruchu samolotu w korkociggu (2.1) sg nieliniowe. W zwiazku
z powyzszym parametry korkociggu ustalonego sg rozwigzaniem uktadu nieli-
niowych réwnan algebraicznych:

/(*0,«0) = 0 (24)

Dla typowych w zwitkach wychylen steré6w u0 moze istnie¢ wiecej niz jedno
rozwigzanie uktadu (2.4). Samolot wéwczas moze wykonywac rézne korkociagi
ustalone np. stromy i ptaski. Moze réwniez istnie¢ rozwigzanie uktadu réwnan
(2.4) dla nietypowych wychylen powierzchni sterowych.

3. Analiza wrazliwosci

Badanie korkociggu ustalonego sprowadza si¢ najczesciej do wyznaczenia
parametrow lotu ustalonego i do badania statecznosci ruchu zaburzonego.
Witasnosci dynamiczne zaburzonego korkociggu ustalonego samolotu wyzna-
czone sa przez obliczenie wartosci wtasnych i wektoréw witasnych macierzy
stanu B ukiadu réwnan (3.1) otrzymanego w wyniku linearyzacji uktadu row-
nan (2.1) dla parametréw ruchu ustalonego:

y = By (3.1)
w ktérym:
df(xo,uo)
dx

Wptyw zmiany potozenia powierzchni sterowych na stateczno$¢ zaburzo-
nego korkociggu ustalonego samolotu okreslono za pomocg nastepujgcych

y = x - x0 B =

wspoétczynnikéw wrazliwosci pierwszego rodzaju [6,7]:

Il r-E E "M sr n=n,L,v ;= 1,...,8 (3.2)
cén k=1(=1 n

gdzie:
A- - i-ta warto$¢ witasna macierzy stanu B,

- fc-ty element wektora wtasnego vt macierzy BT,
wil - /-ty element wektora witasnego to; macierzy stanu B.
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ALFAOCDV, DL=3, DH=-.52)
ALFAO (DL, DH=-.52, DV=.S2)
ALFAOCDH, DL=0, DV=.52)

Rys. 2. Kat natarcia a korkociggu ustalonego

OM.CDV. DL=0, DH=-.52)
OM.CDL. DH=- .52, DV-.52)
OM.CDH. DL=0, DV=.52)

Rys. 3. Predko$¢ katowa J? korkociggu ustalonego
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Dla wektoréw wiasnych wspotczynniki wrazliwosci majg postac [5,6]:

S ? -E £ n=H,L,V i=1,..8 (3.3)

h- - ¢ 1-
A A

W koniecznych przypadkach moga by¢ wyznaczone pochodne wyzszego rzedu.

4. Przykiady obliczeniowe

Obliczenia wykonano dla samolotu szkotno-treningowego o masie
m = 1100 kg, polu powierzchni nosnej 5 = 12.28 m2 i rozpietosci b= 8 m.
Samolot ten, sterowany klasycznie wchodzi w korkocigg w 8 sekundzie od
poczatku manewru wprowadzenia. Dla klasycznie wychylonych powierzchni
sterowych (Sfj — —0.52 rad, 61 = 0, Sy — 0.52 rad) samolot wykonuje
korkocigg ustalony (rys.2 i rys.3), w ktérym czas zwitki wynosi okoto 3 s.
Mozliwy jest rowniez korkocigg ustalony tego samolotu dla innych niestan-
dardowych wychyleh powierzchni sterowych co zostato przedstawione na rys.2
i rys.3. Samolot moze wykonywa¢ korkocigg ustalony przy zerowych wychy-
leniach powierzchni sterowych jak réwniez, przy standardowo wychylonych
lotkach i sterze kierunku, a ze sterem wysokosci maksymalnie wychylonym do
dotu.

Badanie statecznos$ci ruchu zaburzonego wykazato, ze klasycznie stero-
wany korkociag ustalony opisanego samolotu jest stateczny. Wszystkie war-
tosci witasne macierzy B maja czesci rzeczywiste ujemne. Wspomniany
korkocigg niestandardowy, ze sterem wychylonym do dotu, jest niestateczny.
Jedna z wartosci wtasnych macierzy B ma dodatnig cze$é rzeczywistg (rys.4).
Zalezno$¢ wspomnianej wartosci wtasnej od wychylenia steru kierunku przed-
stawia rys.5. Niestateczny jest rowniez korkocigg ustalony z zerowym wychy-
leniem powierzchni sterowych.

Na rysunkach 6 i 7 zostaty przedstawione wspoétczynniki wrazliwosci oma-
wianej wartosci wtasnej. Sag to pochodne wartosci wiasnej liczone wzgledem
kata wychylenia steru kierunku w funkcji katow wychylenia steru wysokosci i
steru kierunku.
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---------- czesc rzeczyu. uart. wlosrej
aaaaa czesc urojona usrL wlesnej

Rys. 4. Warto$¢ whasna macierzy stanu korkociggu ustalonego dla roznych katéw
wychylen 6u

---------- czesc rzeczyu, wort, wlosr. ej
4AAA* czesc urojono wuort. wtasnej

DV (rod)

Rys. 5. Warto$¢ wiasna macierzy stanu korkociagu ustalonego dla roznych katow
wychyleh 5y
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Poch. c¢cz. rzeczyu. wort. ul. wuzgl. DV

Poch. c¢cz. wurojonej wort, ul. Wz91Il. DV
DH (rod)
Rys. 6. Pochodna wartos'ci wkasnej wzgledem kata wychylenia steru kierunku w

funkcji kata wychylenia steru wysokosci &u

Poch. c¢cz. rzeczyw . wort. ul. wzgl . DV
Poch. c¢z. wurojonej wort, wl. wzgl. DV

DV Crod)

Rys. 7. Pochodna wartos'ci whkasnej wzgledem kata wychylenia steru kierunku Sy w
funkcji kata <V
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Wyznaczone wspotczyniki wrazliwosci pozwalajg sprawdzi¢, ze zmiana
potozenia wyzej wymienionych sterow w wybranym do obliczen samolocie
zwiegksza niestatecznos$¢ ruchu.

5. Wnioski

Przedstawione w pracy badania pozwalaja stwierdzi¢ czy dla danego
samolotu istnieje mozliwos¢ wykonania korkociggu ustalonego i jakie beda
jego witasnosci dynamiczne. Przedstawione wyzej wspoétczynniki wrazliwosci
informuja jakie sg kierunki zmian parametrow korkociggu ustalonego pod
wpltywem zmiany potozenia powierzchni sterowych. Dajg rowniez informacje
czy mozliwa jest taka kombinacja wychylen aby wyznaczona warto$¢ wtasna
dla danych parametréow lotu ustalonego miata cze$¢ rzeczywistg dodatnia czy
tez ujemna w zaleznosSci od potrzeby.

Opisane wyzej wspotczynniki wrazliwosci obarczone bedg btedem w zalez-
nosci od doktadnosci wyznaczonych charakterystyk i pochodnych aerodyna-
micznych dla pozakrytycznych katéow natarcia. Dlatego tez w przedstawionym
przyktadzie obliczeniowym moga by¢ one wykorzystywane raczej jakosciowo,
a nie ilosciowo.

Badania zrealizowano w ramach projektu Nr 7S10105006 finasowanego przez Ko-
mitet Badan Naukowych w 1994 r.
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Parametric Sensitivity of the Aircraft Steady-Spin

Summary

Steady-spin of the aircraft with standard control surfaces positions is unstable.
Changes in control surfaces positions make the aircraft motions more stable and less
controlable. In this paper the analysis of the influence of these changes on steady-
spin is proposed. In the model the aircraft is regarded as a rigid body [4,5,7,8].
Aerodynamic forces acting on the aircraft are assumed in the form of sums. The
differential equations of motion are non-linear. The sensitivity theory is applied to
estimation of eigenpairs sensitivity in solutions to the linerarized aircraft equations
of motion [6,7]. The first-order sensitivity coefficients of the eigenvectors and the
eigenvalues needed to the change of control surfaces positions are determined.
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