MECHANIKA

TEORETYCZNA

I STOSOWANA
4, 18 (1980)

NOWA METODA SYNTEZY UKZADU_ STEROWANIA FLATTEREM PROFILUY

J6zeF PIETRUCHA, ZBIGNIEW SZEWCZ YK (WARSZAWA)

Omaczenia

A — macierz stanu ukladu niesterowanego o wymiarach nxn
B — macierz sterowania o wymiarach nXr i kolumnach 5;
x — n-wymiarowy wektor stanu
u — r-wymiarowy wektor sterowania
V — macierz wektoréw wlasnych macierzy AT o kolumnach v,
U — macierz wektorow wlasnych macierzy A o kolumnach u;
H — macierz stanu ukladu zamknietego
{A;} — zbiér wartodci wiasnych ukladu niesterowanego
{0i} — zbiér wartoéci wlasnych ukladu sterowanego
w; — wektory wiasne macierzy H
m-— masa na jednostke roszgtosm skrzydia
T, S, — moment bezwladnosci i moment statyczny jednostki rozpigtoéci skrzydta
wzgledem osi skrgcen
J,, S, — moment bezwladnosci i moment statyczny Jednostkl rozpigtosci powierzch-
chni sterowej wzgledem osi zawiaséw
- Ky, K, Ky — sztywnoéci zastgpcze odpowiadajace poszczegdlnym wspdlrzgdnym uo-
- gélnionym
Cy, Cq, C3 — zastepeze wspblczynniki thumienia
Py, M,, My, — sity aerodynamiczne odpowiadajace poszczegdlnym wspdirzegdnym uo-’
glélnionym na jednostke . rozpigtosci
M, — moment sterujgcy dzialajagcy na powierzchnig sterowac
h, a, § — wspdlirzgdne uogdlnione
N1, N, — Zmienne stanu charakteryzujace opltyw mestaqonamy
Ty, ..., Ty — funkcje Theodorsena
V., — predko$é strumienia niezaktéconego
(*)T — transponowanie
(*)* — sprzeganie

1. Wstep

Jednym z podstawowych parametréw charakteryzujacych jako$¢ samolotu jest jego
predkos$¢ maksymalna w locie poziomym. Dazenie do zwigkszania predkoéei przy jedno-

i

(1) — artykut ninigjszy jest opracowany na podstawie referatu [6]
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czesnym tworzeniu coraz lzejszych konstrukcji doprowadzilo do tego, Ze nowoczesne
obiekty latajace ulegaja znacznym odksztalceniom podczas lotu. Obie te tendencje Spo-
wodowaly pojawienie si¢ nowych grup zagadnien zwigzanych z konstrukcja samolotow.
Sa to czesto zagadnienia interdyscyplinarne. Nalezy do mich takZe tzw. aeroautoelastycz-
noé¢, ktora laczy sterowanie automatyczne ze zjawiskami aeroelastycznymi [1]. Gtownym
przedmiotem aeroautoelastycznogdei jest sterowanie drganiami aeroelastycznymi. Przez
,,Sterowanie” rozumie si¢ realizacjg oddzialywan stuzacych do poprawienia funkcjono-
wania obiektu sterowania zgodnie z celem sterowania. MozZna wigc powiedzieé, ze stero-
wanje flatterem polega na niedopuszczeniu do narastania drgan aeroelastycznych. Drga-
nia te sa powodem wielu niepozadanych skutkéw np. dodatkowego obcigzenia konstrukci.
W zwigzku z tym zagadnienie zapobiegania flatterowi jest od dawna waznym zagadnie-
niem w projekiowaniu obiektéw latajacych. Metody zapobiegania mozna podzielié na
bierne i czynne.

Metody bierne [2] polegaja na wprowadzemu takich zmian konstrukcyjnych (na eta-
pie projektowania albo juz w czasie eksploatacji), aby wszystkie predkoéei krytyczne byly
wyzsze od predkoséci lotu. Metody te sa powszechnie stosowane, chociaz powoduja wzrost
masy konstrukcji, co pogarsza osiggi samolotu. Z tych to wzgledéw w ostatnich latach
prowadzone sg intensywne badania podstawowe i doswiadczalne nad metodami czynnymi.
Metody te polegaja na stosowaniu ukladéw sterowania automatycznego, ktérych czlo-
nami wykonawczymi sa: istniejgce lub dodatkowe powierzchnie sterowe. Odpowiedni
ruch tymi powierzchniami generuje dodatkowe sily i momenty aerodynamiczne, ktdre
wplywaja w sposdb istotny na drgapnia calego ukladu. Schemat blokowy takiego ukiadu
pokazany jest na rys. 1. W literaturze znane sa nastgpujace metody czynnego zapobie-
gania flaterowi: czgstotliwosciowa, np. [3]; energetyczna, np. [4]; sterowania optymal-
nego, np. [5]. Najpowazniejsza wada metody czestotliwoéciowe]j jest jej mata przydatnosc
przy projektowaniu ukladéw sterowania o wielu zmiennych wejéciowych i wyjsciowych.

odksztalcenie

fittr szmocnioczH czujnik I-—

Rys. 1 . -

Wada pozostalych metod jest konieczno$¢ stosowania techniki préb i bledéw, bo np.
w sterowaniu optymalnym zmuszeni jesteémy do arbliralnego doboru wspoéiczynnikéw
wagi we wskazniku jakosci.

W niniejszej pracy proponujemy nowa metode czynna [6]. Do syntezy ukladu stero-
wania drganiami aeroelastycznymi zastosowano mianowicie stosunkowo mloda galaZ
teorii sterowania—sterowanie modalne [7],



NOWA METODA SYNTEZY 579

2. Metoda stérowania modalnego

Obecnie oméwimy krétko metode sterowania modalnego, ktéra poshiZzono sie przy
wyznaczaniu parametréw regulatora drgan aeroelastycznych.

Rozwazmy uklad jednowejsciowy (r = 1), ktérego macierz stanu ma pojedyricze war-
tosci wlasne rzeczywiste lub zespolone. Zakladamy, Ze uklad jest catkowicie sterowalny.

Niech réwnanie ukladu zamknigtego ma postaé:

@2.1) % = Ax+bn.

Wyznaczymy takie sterowanie (), ktére pozwoli na uzyskanie zadanego zbioru wartosci
whasnych uktadu zamknigtego, a tym samym pozwoli na syntezg¢ uktadu o zadanych wias-
noéciach dynamicznych, Zakladamy, ze bgdziemy zmienia¢ m(m < n) wartoéci wlasnych
uktadu otwartego. W tym celu wprowadzmy do ukladu sterowanie w postaci
(22) ’ u = 2 kp’,T X,

i=1
co jest mozliwe przy zaloZeniu bezposredniego mierzenia wszystkich zmiennych stanu.
Podstawiajac (2.2) do (2.1) otrzymamy réwnanie stanu dla uktadu zamknigtego

x = Hx,
gdzie macierz H ma postaé
(2.3) H = A+5 ) ky.
’ i=1

MnozZac wyrazenie (2.3) prawostronnie przez #; otrzymamy warunek
nt

Huy = Aup+b D kivTuy, j=1,..,m,
i=1

z ktérego widaé, ze jezeli i = m+1, ..., n, to wektory i wartosci wlasne macierzy Hi A
sa takie same, natomiast w przypadku, gdy i =1, ..., m, to
24) Hu; = Au,+bk; = Au;+bk;.

Tak wigc efektem wprowadzenia sterowania w postaci (2.2) jest zmiana zbioru {4;} w {o;}
1 {w;}w {w;}, gdziei = 1, ..., m, przy zachowaniu pozostatych n—m wartosci i wektoréw
wlasnych niezmienionych. Warunek (2.4) wynika z faktu, Ze wektory u; i v; sa ortonor-
malne. Przy ustalonym zbiorze {p;}, problem wyznaczenia sterowania sprowadza si¢ do
znalezienia wspolczynnikéw wzmocnienia k; w sprzgzeniu zwrotnym. Dla r = 1 i przy
zaloZeniu calkowitej sterowalnoéci ukladu rozwigzanie jest jednoznaczne i dane wzorem
(zob. [7])

” (05— A)
j=1

pe [T (h=2

(2.5) ki = N l = l, ey M
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W powyiszym wyraZeniu p; jest elementem wektora sterowalnosci modalnej
(2.6) p=VTh

Dla ukladu wielowejsciowego bedzie to macierz P = VT B o wymiarach X r. Sterowanie
otrzymamy podstawiajac (2.6) i (2.5) do (2.2) i tak

U= Z kT x(?).
i=1

Nalezy zauwazyé, ze w przypadku ukladu fizycznego sterowanie bedzie rzeczywiste (zob.
[7D. |
Obliczenia dla ukiadu jednowejsciowego przeprowadza si¢ w nastgpujacych etapach:
1° ze wzoru (2.6) wyznacza si¢ sterowalne i niesterowalne postacie uktadu, o czym infor-
muja zerowe elementy wektora p;
2° ze wzoru (2.5) wyznacza sie wspélczynniki wzmocnienia k,,
3° ze wzoru (2.2) wyznacza si¢ sterowanie.

3. Synteza regulatora

Przedstawiona metoda zostanie zastosowana do syntezy regulatora drgan aeroelas-
tycznych. Przez syntezg¢ regulatora rozumie si¢ projektowanie teoretyczne, tzn. procedurg
zmierzajaca do ustalenia struktury regulatora, nie za$ konkretne urzadzenie np. elektro-
niczne czy hydrauliczne.

3.1. Réwnania ruchu we wspélrzednych uogélnionych. ZatoZenia upraszczajace omowione w pra-
cy [8] prowadza do modelu skrzydia o trzech stopniach swobody. Przyjety model jest
" przedstawiony na rys. 2. Uwzgledniono juz na nim istnienie silownika wprawiajacego
w ruch powierzchnie sterowa. Réwnania ruchu takiego modelu maja postaé: '

mh+S oc+S5ﬂ+C,,h+K,,h = Py,
(3.1.1) S xJ oc+((e——a)bS,g+Jﬂ)ﬂ+C &+Kyo =
Sﬂh+((e—a)bSﬂ+Jﬁ)oc+Jﬁﬂ+Cﬁﬁ+Kﬂ,3 = Mﬂ'i‘Mﬂ. :

Uogdlnione sity aerodynamiczne P,, M,, My dla drgaf harmonicznych z czgstoscia w
83 przytoczone w pracy [5]. Aby wyznaczyé wartosci sit aerodynamicznych w dowolnej
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chwili czasu (czego wymaga metoda sterowania modalnego) trzeba te sily przetrans-
formowaé z dziedziny czgstosci do dziedziny czasu. Przeprowadzajac transformacje
Fouriera otrzymamy

(3.1.2) F, =Jg"+B, g +Aq+D f@(r—S)%ds,
. -0
gdzie:

q = [h/b, o, BI7;
F, = 1/(@b?V}) [Pyb, M, Mp]T,

—,
J = | ma, . ,
T]_ —"ZT4, —2T13'—ZT24, (T3"‘21T2+12T5)/7Z
0, —m, -~ Te+2y1=c
B,= |0, "73(1/_2"‘1): —T6—IT,s s
0, —Ti7~1Ts, (Ty9—ITy7 —1*Ty)[n
0,0, 0
A, = 0, 0, “T15"IT22 >

' 0, 0, —(Tig—ITho—12Ty)/m
D = [—2x, 2n(a+1/2), — Toa +21T5,]T,
(3.1.3) ' W =wV,,
(3.1.4)  w(7) = Vo (a()+h' (v)[b+1/2~a)e' (v) +
+(no‘lT21)/3(T)/n+'(T11 —‘2IT10)A8'('5)/27‘)'

Symbolem ‘LD(t) oznaczono w (3.1.2) funkcje Wagnera. Opisuje ona wplyw historii ruchu
na wartoSci biezace sit aerodynamicznych. Natomiast indeks ,,prim” oznacza rdznicz-
kowanie wzgledem czasu bezwymiarowego

T =V,tlb.

Korzystajac 2 wyrazenia (3.1.4) mozna przeprowadzié catkowanie przez czgéci w wyra-
zeniu (3.1.2), a nastgpnie podstawié je do roéwnan ruchu (3.1.1), ktére po ubezwymiaro-
wieniu i przeksztalceniu przybieraja postaé

T

(G.LS)  (M-D)g"+(Co-B,~Bbo) + Ko-A—AB)g—D [ #2020 g5~ ,,
gdzie: \
m, Safb, Sg/b .
M = | S./b, L, (e—a)bS;+Js)b? |,
Sslb, ((e—a)bSs+Jg)/b?, Jy/b?

Cy = 1/(ebVo)diag[Cy, Cofb?, Cy/b?],
B. = D[1,1/2~a, (T, —2IT,0)/27],

5 Mech. Tooret, i Stos. 4/80
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K, = 1/(eV%) diag[Ky, Ka/b?, Kp/b?],
Ac = DI[0, 1, (Tyo—IT;,)/7],
Fy = [0,0, M[(eb*V )T
Dy = P(T)rwo-
W réwnaniu (3.1.5) wystepuje splot funkcji Wagnera z wyraZzeniem (3.1.3). Réwnanie to
przedstawia wigc uktad réwnan rézniczkowo-catkowych. Poniewaz nie ma opracowanej

teorii sterowania dla takich ukladéw, wiec réwnanie (3.1.4) nalezy sprowadzi¢ do ukladu

réwnan rézniczkowych zwyczajnych. Pokazano to w punkcie 3.2,
3.2. Réwnania ruchu we wspélrzednych stanu. Przyjmujemy najpierw przyblizenie Jonesa fun-

kcji Wagnera (np. [9]):
3.2.1) PD(z) = 1 —A,exp(—B,7) — A exp(—B,1),

gdzie A, A,, By, B, sa stalymi dodatnimi. Przyblizenie to nie jest obecnie traktowane
jako narzedzie obliczesi, poniewaZ blad przyblizonej funkcji Theodorsena otrzymanej
przez transformacj¢ przybliZzenia Jonesa przekracza 10%;. W dalszym ciagu jest jednak
uzywane do badan jakosciowych. Zastgpujac funkcje @ w splocie (zob. (3.1.4)) przybli-
Zeniem (3.2.1) otrzymujemy

fw( ) @(T_S) ds = f(Al Byexp (~B,(z —s))+A2B2exp'(—B2(r—s))) w(s)ds,

0 0
gdzie przyjeto, Ze ruch zaczyna si¢ w chwili 7 = 0. Wprowadzamy teraz nowe zmienne
pomocnicze (podobnie jak w pracy [10]): :

n = [ A Biexp(—Bi(z—9)W(s)ds,
(3.2.2) °
Ny = fA2Bzexp(—B2(r—s))W(s)ds.
o

Roézniczkujac wzgledem 7 wyrazenia (3.2.2) otrzymujemy
Ny = ~Byn +4,B,w(x),
7Ny = —B;n2+A2leT)(r).
Tak wiec réwnanie (3.1.5) mozna doprowadzi¢ do ukladu réwnan rézniczkowych zwy-
czajnych w postaci
(3.2.3) Mg+ Ceq' +Keq—D(ny+75) = Fy,
gdzie: |
M, =M-J,
C.= C,—B,—B.D,,
K.=K,—A,—A . D.
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Dla stosowania metod teorii sterowania dogodne jest postugiwanie si¢ przestrzenig sta-
néw. W tym celu réwnanie (3.2.3) nalezy przedstawi¢ w tzw. postaci normalnej Cauchy’ego.
Wprowadzamy zatem wektor zmiennych stanu x w postaci

x = [(h/b), o', ', h[b, a, B, 91, 2],
dzieki czemu réwnanie (3.2.3) mozna przedstawi¢ w postaci (por. (2.2))
3.24) x' = Ax+ bu,
gdzie:
u = M/(eb*V%);
-C,-K.,, D, D
E,, o0, O, O

AIBINT9 '—BL’ 0 ’
4,B,NT, 0, —B,

b=F-1[0,0,1,0,0,0,0,0],
F = diag[M.,, E], det F 0.

A=F1

Ponadto-
N = [1,0,5~a, (T}, —2ITy0)[27, 0, 1, (Tyo ~1T54) [7]7,

a przez E; oznaczono macierz jednostkowa o wymiarach iXi; i = 3,5. Ostatecznie dla
modelu skrzydla o trzech stopniach swobody otrzymali$my uklad o$miu réwnan réznicz-
kowych zwyczajnych w postaci normalnej o statych wspétezynnikach. Rownanie (3.2.4)
jest punktem wyjscia do obliczen.

3.3. Obliczenia. Obliczenia przeprowadzono dla nastepujacych danych: .

a) dane statyczno-dynamiczne

a = —0438, b=0768m, c¢=04645 e=0.5372, m =11.53kg/m
I, =291 kg2 /m, I; = 0.0571 kgm? /m, '

Sy = 2.84 kgm/m, Ss = 7.994 10~ * kgm/m

K, = 5.56 10*°N/m?, K, =571 10* N, Kp = 5.169 10° N,
Cy = 24.2 kg/ms, C, = 12.2 kgm/s, Cs = 0.5169 kgm s,
b) dane przeplywowe

Ve = 250 m/s, o = 1.2928 kg/m? @D, = 0.5,

Ay = 0.165 B, = 0.041, A, = 0.335, B, = 0.32.

Dia tych danych wyznaczono macierz stann A i wekior sierowania b, a nastgpnie obliczo~
no wartosci wlasne

A = —0.285 + 0.974i, Aae = —0.432 £+ 0.306i,
Ass = 0.114 + 0.337i, - A; = —0.077, A = —0.026.

W zbiorze wartoci whasnych istnieja wicc wielkosci z dodatnig czeécia rzeczywista
(1s,6), co oznacza wystepowanie flatteru przy predkosci 250 m/s. Wprowadzajac stero-
wanie do uktadu zadamy, aby zbiér wartosci wlasnych ukladu zamknigtego nie impliko-
wal powstania drgan niegasngcych.

5%
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Niech wigc zbior dahych wartoSci wiasnych ma postaé:

01, = —0.059 + 0.651j, 03,4 = —0.261 + 1.531},
0s.6 = —0.228 + 0.452, 07 = —0.207, 0 = . _0.039.

Przy tych danych wykonano dalsze obliczenia. Z réwnania (2.6) wyznaczono macierz
sterowalnoéci modalnej, ktérej elementy réwne sa '

Dias = 5.615 + 0.769i, Ps.a = 0.611 + 0.0451,
psc = —0.449 +0.033i,  p; = —0025  ps = —0.009.

Z réwnania (2.5) wyznaczono wspolczynniki wzmocnienia

ki, = —0.004i, & 0,066i, k3,4 = 0.520 + 1.113i,
ks.s = —0.619 + 2.210i, k; = 27.751, ks = —39.549,

Majac te wyniki wyznaczono ostatecznie sterowanie z réwnania (2.2)

u(t) = —2.846(h/b) —0.030c’ -+ 0.0508" -+ 64.328(h/b) — 7.713c + 32868 — 06267, —
—3.9607,, '
gdzie: u(r) = M,[ob*VZ; © = V,t/b.

4, Omoéwienie realizowalnoScl wyznaczonego sterowania

Glownym problemem w realizacji technicznej prawa sterowania wyzpaczonego meto-
dami teorii sterowania jest warunek bezposredniego mierzenia wszystkich wspoirzednych
stanu. Tylko dla bardzo prostych ukladéw warunek ten jest mozZliwy do spehienia. Dla
uktadéw zloZonych jednym ze sposobOw rozwiazania tego problemu jest zastosowanie
dodatkowego ukladu dynamicznego zwanego obserwatorem. Podstawa dziatania takiego
uktadu jest odtwarzanie niemierzalnych wspoélrzgdnych stanu za pomoca pewnych ope-
1acji dynamicznych na wielkodciach wyjsciowych i wejsciowych. Schemat wprowadzenia
obserwatora do ukiadu przedstawiony jest na rys. 3. Na przedstawionym schemacie wek-

’ -~

v macierz
= -
obserwator wzmocnienia[ 5 v'uktad -y

Rys. 3

tor y oznacza mierzalng cz@sé wektora stanu zalezna od mozliwoéci pomiarowych. W oma-
wianym zagadnieniu flatteru profilu beda to wspélrzedne b, o, 8 i dodatkowo h, &, /3
Trudno dostgpne wspoirzedne 5, i 7, charakteryzujace oplyw niestacjonarny beda na pod-
stawie wektora y i sterowania u odtwarzane przez obserwator i w efekcie otrzymamy wek-
tor stanu v. Wystgpujgca w schemacie macierz wzmocnienja tworzona jest na podstawie
wspoiczynnika wzmocnienia k;, natomiast metoda obliczania parametréw obserwatora
przedstawiona jest w pracy [11].
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Techniczna realizacja sterowania wymaga zbudowania odpowiedniego ukladu elek-
troniczno-mechanicznego, co wykracza poza ramy teorii sterowania i powinno byé przed-
miotem analizy ekonomicznej.

5. Zakorczenie

Jak widaé z przeprowadzonych obliczen efektywno$é metody sterowania modalnegc;
jest duza, co wynika ze stosowania prostych dzialan algebraicznych. W pordwnaniu ze
znang metoda sterowania optymalnego zastosowana do podobnego typu zagadnienia,
proponowana metoda pozwala uniknaé ktopotliwego doboru wspoélczynnikéw wagowych
we wskazniku jakosci, a takze trudnosci zwigzanych z rozwiazaniem réwnania Riccatiego.

W przykladzie obliczeniowym wyznaczono sterowanie dla predkosct krytycznej pro-
filu wynoszacej 250 ms™1. Poniewaz w praktyce zachodzi potrzeba sterowania w calym
zakresie predkodci eksploatacyjnych przewyzszajacych -predkosé krytyczna, nalezy algo-
rytm obliczen powtdrzyé wymagang ilo$é razy.

Wybdr profilu jako modelu skrzydta nie jest przypadkowy, poniewaZ jest on punktem
wyjscia do stosowania bardziej ztozonych modeli aeroelastycznych.

Kazdy uklad sterowania flatterem musi zapeéwnia¢ utrzymanie katéw wychylenia
powierzchni sterowej i sit dziatajacych w ukladzie w ustalonych przedzialach wartosci.
W dalszych badaniach nalezaloby wiec uwzglednié¢ kryteria majace na celu minimalizacje
sit i wychylen w calym zakresie eksploatacyjnych predkosci lotu.

O aktualnosci podjetej tematyki zdaja si¢ §wiadczyé zaréwno dane firmy Boeing, we-
dlug ktérych straty spowodowane stosowaniem metod biernych wynosza od 10-2077 masy
uzytkowej samolotu [12], jak i fakt udanego eksperymentalnego lotu samolotu B-52 z urzg-
dzeniem do czynnego sterowania flatterem [13]. Do tej pory nie ujawniono jednak szcze-
g6téw potrzebnych do projektowania tego typu urzadzen.
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Pesome

HOBBIM METON VIIPABJIEHUS OJIATTEPOM ITPODHIII

B paGore nmpuMeHeHO MCTOA MOZANBHOIO YUPABJEHNSA K CHHTE3e PELYIIITOPA a3pOyNPYIUX KoJe-
Ganuit KU@acCcHUecKol Mogeny Kpbina. IIPHHATO IPK STHM NHHEHHY0 HeCTANHOHAPHYIO a3POSUHAMMKY.
JIMHEHAHOCTS X CTANMOHAPHOCTD CHCTEMbI YOJIYYEHO C IOMOWIBKO ammpolcumannu Jhionca dymicuuy
Barmepa.

Summary

A NEW METHOD OF FLUTTER CONTROL OF THE AIRFOIL

In the paper the theory of modal control was applied to the syntesis of the regulator of aeroelastic
vibrations in the classical model of wing. The linear unsteady aerodynamics was assumed. The linearity
and stationarity of the system have been obtained by means of Jones’ approximation of Wagner’s function,



