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1. Wprewadzenie

Parametry modelu matematycznego samolotu zmieniajg si¢ wraz ze zmiana wysokosci
1 predkodci lotu, co w przypadku automatyzacji jego pilotazu wymaga czgsto zastosowania
sterowania adaptacyjnego. Ponizej rozwazony bedzie przypadek, gdy na poczatkowym
etapie syntezy ukfadu sterowania i stabilizacji znane sa charakterystyki samolotu w calym
zakresie wysokosci i predkosci lotu. Wykorzystanie tego faktu pozwala na znaczne uprosz-
czenie algorytmow adaptacji, gdyz mozliwe jest zastosowanie zmiany nastaw parametréw
autopilota w ukladzie z otwartym torem adaptacji.

Istotnym problemem jest tutaj wybor odpowiedniej struktury autopilota i uogdlnio-
nego wskaznika informacji o biezacych charakterystykach samolotu. Wartoci tego wskaz-
nika stanowié beda podstawe do zmiany nastaw parametréw autopilota. Dla celéw infor-
macji przydatne sg takie dane jak: liczba Macha Ma, ci$nienie dynamiczne g, wysokos¢
H, wspdlczynniki transmitancji samolotu K, i Kj. Metodyka wyboru wskaznika, wiasci-
wego dla danej konstrukeji samolotu, przedyskutowana zostanie w oparciu o parametry
aerodynamiczne znanego z literatury samolotu F-101B [2].

Podany sposéb syntezy algorytmu adaptacji nie pozwala zunifikowaé obwodu adap-
tacji, tzn. wymaga indywidualnej analizy dla kazdego typu samolotu. Ponadto niezbgdna
jest tu duza ilo$¢ badan eksperymentalnych lotéw w celu wyznaczenia wartosci parametréw
modelu matematycznego samolotu dla réznych warunkow lotu. Metodyke postepowania
przedstawiono na przykfadzie kanalu podtuznego samolotu.

2. Sformulowanie zadan i ustalenie struktury auntopileta

Model matematyczny kanalu podluznego samolotu w quasi-stacjonarnych warunkach
lotu przyjeto' w postaci nastepujacych transmitancji [2]:
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gdzie: ® — predkos¢ katowa pochylenia; n — przecigzenie normalne;
8 — kat wychylenia steru; 7, T 1 T, — stale czasowe;
& — wspoblezynnik tlumienia; Kj 1 K, — statyczne wspdlczynniki wzmocnienia,

Podstawowym zadaniem autopilota jest stabilizacja zadanego poziomu charakterystyk
stabilnosci i sterowalnosci samolotu. Nie mniej waznym problemem jest réwnieZ aktywne
tlumienie zaklécen podczas lotu w turbulentnej atmosferze. Tiumienie zaklécen odbywa
sig dzigki oddzialywaniu ujemnego sprz¢zenia zwrotnego; inne rozwigzanie nie jest mozliwe
ze wzgledu na brak mozliwosci dokladnego pomiaru zakiécen. Stopied tego thumienia
w sposdb istotny zalezy od struktury i charakterystyk ukladu samolot-autopilot. Na pod-
stawie symulacji cyfrowej kilku struktur autopilota stwierdzono [2], Ze najbardziej efek-
tywng struktura, w przypadku zastosowania otwartego obwodu adaptacji, jest struktura
w postaci regulatora parametrycznego, zastosowanego w obwodzie sprzg¢zenia zwrotnego,
czyli )

u(t) = Ky (1) x(t)+ Ko() B(2) + Ks () (), ©)
przy czym:

u(t) — sygnal wyjsciowy z autopilota,

x(t) — przemieszezenie drazka sterowego przez pilota,

K, (1), K»(¢) 1 K5(¢) — parametry autopilota. ,
Dodatkowa zaleta tej struktury jest wykorzystywanie informacji o sygnatach bezpo$rednio
mierzalnych. Wprowadzenie do struktury autopilota parametru K, (¢) ma na celu zapewnie-
nie stabilizacji charakterystyk statycznych sterowalnosci.

Przyjmujac, ze czlon wykonawczy autopilota wlaczony jest do ukladu stabilizacji
réznicowo (rys. 1), przemieszczenie steru d(¢) okre$lone jest zaleznodcia

0(r) = K [K,x(1) — Kyu(1), C)
gdzie: K, K; i K, — odpowiednio wspélczynniki wzmocnienia uktadu przemieszczenia
steru, ukladu drazka sterowniczego i czlonu wykonawczego autopilota. Wobec tego,
uwzgledniajac réwnanie (1), (2), (3) i (4), odpowiednie transmitancje uktadu zamknigtego
samolot-autopilot maja postaé '
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przy czym:
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Model matematyczny ukladu zamknigtego reprezentowany jest przez dwie transmitancje,
gdyz stabilizacja predkosci katowej pochylenia (1) nie zawsze zapewnia poprawny prze-
bieg sygnalu przy$pieszenia normalnego n(¢). Transmitancje (5) i (6) okreslono dia quasi-
stacjonarnych warunkéw lotu, tzn. przy za{ozemu ze parametry autopilota K, (1), K,(1)
i K5(t) sq stale.

R
x (1)

Samolot

Rys. 1. Schemat ukladu stabilizacji samolotu w kanale podiuznym

3. Synteza algorytmu adaptacji

Transmitancje (5) i (6) uktadu samolot-autopilot posiadaja rownania charakterystyczne
stopnia drugiego. Algorytmy adaptacji nalezy okre§li¢ tak, aby dla kazdych warunkéw
lotu wystgpowat zadowalajacy charakter procesu przejéciowego przyépieszenia normalnego
n(t) i predkosci katowej 9(z). Na ogét dla samolotu naddzwickowego wystarczy okreslié
parametry autopilota korzystajac z ograniczen naloZzonych na charakterystyki dynamiczne
predkosci katowej () i na charakterystyki statyczne przyépieszenia n(z). Wynika to
stad, ze 9() charakteryzuje si¢ mniejszym tlumieniem procesu przejéciowego, co zwigzane
Jjest z blizszym polozeniem zera transmitancji (5) wzgledem poczatku ukiadu wspdirzgd-
nych plaszczyzny zmiennej zespolonej s, niz jest to w przypadku transmitancji (6).

W przypadku réwnania charakterystycznego drugiego stopnia algorytmy adaptaciji
mozna okre$li¢ postugujac si¢ dwoma warunkami syntezy : warunkiem stabilizacji wartosci
stalej czasowej T, i maksymalnego przeregulowania o, odpowiedniego sygnatr wyjscio-
wego albo warunkiem stabilizacji wartosci T, i wspétczynnika thumienia &,.

Pierwszy warunek syntezy jest o tyle dogodniejszy, ze pozwala latwo dobieraé takie
potoZenie biegunéw, aby zero (lub zera) transmitancji uktadu zamknigtego byto odpowied-
nio kompensowane. Stopiei kompensacji zer zalezeé bedzie od wartosci natoZonego
ograniczenia na o,. Ujemna strona tego warunku sa zlozone i najczgsciej uwiktane row-
nania okreslajace parametry autopilota.

Drugi warunek syntezy pozwala natomiast otrzyma(’: duzo prostsze zwiazki na para-
metry autopilota; kompensowanie wplywu zer na proces przejéciowy nie jest jednak
mozliwe, o ile zadano stale potozenie biegunéw (czyli 7, = const i &, = const). Zadawanie
zmiennych pofozen biegundw jest zbyt ktopotliwe i dlatego z tego warunku mozna z po-
wodzeniem korzystaé wowczas, gdy wplyw zer na proces przejSciowy jest mieznaczny.

Ponizej wezmie si¢ pod uwagg tylko pierwszy warunek syntezy. Ogdlnie transmitancije
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uktadu zamknigtego, dla kanalu podiuznego samolotu, mozna zapisa¢ w postaci:

nrpiln(s z). H (z,—v>
G(s) = @)
” |ZJ| n (s—=p)

gdzie: K — wspolczynnik wzmocnienia ukfadu,
p; — bieguny transmitancji, i = 1,2, ..., n,
z; — zera transmitancji, przy czym r zer lezy po stronie lewej, a m—r po pra-
wej stronie plaszczyzny s, j=1,2,...,m, m < n.
Zakladajac, ze wplyw zer jest nieznaczny, a wigc biegunami dominujacymi sa bieguny
zespolone, to zwiazki okre$lajace proces przejéciowy wielkosci wyjsciowej y(f) i momenty
czasu 1, wartosci ekstremalnych tego procesu sa nastgpujace [2]:

() = {1 +2 [I fl lps =2 e"*’COS(wlt+<m)}, ()
12 p;l EA
L = o {”k+ v arg(p, —pi) — Zafg(Pl"ZJ)— 2 arg(ZJ—Pl)}y )
1 :,3 =1 _ J=rtl
przy czym:
. r m n
Py = Z arg(py—z,)+ Z arg(z;—p.)—argp; ~ Z arg(py—pi),
j=1 J=r+1 i=2

Py = 6, +jw, — biegun dominujacy,
k=0,1,..—iloé¢ punktéw ekstremalnych procesu przejéciowego y(¢).
Maksymalne przeregulowanie ¢, procesu y(t) okreslone jest nastgpujaco:

n

VO' - ]pll 'pl_zjl e—louley (10)
? |ps—pl i |21

W przypadku biegunéw rzeczywistych maksymalne przeregulowanie przyjmuje nastepujaca
postaé '

(=nmr ﬂ ipd [1 (P—2)

o, = i (1)
n p I—Il |z)) ﬂl (px—p1)
= 15k

Réwnania (10) i (11) pozwalaja uwzglednié¢ w modelu matematyczaym ukfadu zam-
knigtego dynamike czlonéw wykonawczych i czujnikéw pomiarowych. Jednakze efekty
uzyskane z tego faktu sa duzo mniejsze w poréwnaniu z trudnoéciami, ktdre hapotyka
si¢g przy rozwigzywanin tych réwnan. Z tego tez wzgledu do dalszych rozwazan wygo-
dniej jest chwilowo pomingé dynamike wspomnianych wyZej urzadzen.
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Dla transmitancji (5) i (6) maksymalne przeregulowanie o, odpowiednio wynosi:

|P1_21|
= € s
EANE
oraz
_ 1= zallpi—zs] - a0 -ares-)
14 22 k)
gdzie:
P = 0 +Hjwy, = — &0, +jo, 1/1 £,
z ! Zy, = 1 Z; = !
1= T1 2 = T, 3= T,

W przypadku biegundw rzeczywistych maksymalne przeregulowanie dla transmitancji
(5) wynosi:

— _‘D%(pl el’l [ Bﬂg__z‘ll elal
? (py Pz)|21 (p2—p)z] ’
a dla transmitancji (6):
3
P2 ”(PJ‘ZJ) .U.H (p2—2)
g = — 1= —_ePiti ePz‘l,
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dy(t)

przy czym ?; okre§lono z warunku — = 0.

dr |,

Przyjmujac, ze maksymalne przeregulowanie o, i stata czasowa 7, powinny by¢ utrzy-
mane na okreSlonym zadanym poziomie, oznaczonym odpowiednio przez ¢ i T, mozna
ustalié warunki syntezy w postaci:

o, =0, (12)

r,="T. (13)

Przy wyborze wartosci o i T nalezy zwrdcié uwage na fakt, Ze sg one ograniczone maksy-~

malnym wychyleniem steru [2]. Jako wielko$é wyjéciowa y(¢) nalezy wziaé tg, ktéra cha-

rakteryzuje si¢ mniejszym tlumieniem.

Parametr autopilota K(¢) okre§lono z warunku stabilizacji wartoéci wspdtczynnika
wzmocnienia K, transmitancji (6), a wiec:

an = K:; (14)

gdzie K, jest wspofczynnikiem zadanym.

4. Aproksymacja algorytmoéw adaptacji

W przypadku pelnej informacji a priori o charakterystykach aerodynamicznych samo-
lotu nie ma potrzeby okredlania na biezaco wartoéci parametréw autopilota, w oparciu
o przyjete kryterium syntezy. Efekty zbliZone mozna uzyskaé stosujac adaptacje w ukiadzie
otwartym, w ktérej algorytm adaptacji okreélany jest w zaleznosci od biezacej wartoéci

3 Mech. Teoret. i ‘Stos. [—2/87
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posredniego wskaznika informacji o wlasciwosciach statycznych i dynamicznych obiektu,
Tym wskaznikiem informacji moze by¢ liczba Macha Ma, liczba Ma i wysoko$¢ H, cisnie-
nie dynamiczne ¢ oraz wspélczynnik wzmocnienia K, lub Kj. Wybér wskaznika informaciji
o charakterystykach samolotu nalezy przeprowadzi¢ dla konkretnej struktury autopilota

i modelu matematycznego samolotu.
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Rys. 2. Wplyw poérednich wskaZnikéw informacji o charakterystykach aerodynamicznych samolotu na

rozkiad wartosci parametréw autopilota K, i K,
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W oparciu o warunki (12) i (13) okreslono dla modelu matematycznego samolotu
F-101B [2] wartoéci parametréw autopilota dla réznych wartosci wysoko$ci H i predkosci
Ma lotu. Obliczone parametry zestawiono na rys. 2, dla réznych wskaznikéw informacii.
Zestawienie wykonano tylko dla parametrow K, i K;; parametr K, moze byé z latwoscia
wyznaczony z warunku (14). Analizujac rys. 2 mozna zauwazyé, Ze na szczegdlna uwage
zastuguja takie wskazniki, jak: g, K3, K, oraz Ma i H. W oparciu o biezacy pomiar Ma
praktycznie nie jest mozliwe nastrajanie parametréw autopilota, gdyz rozrzut wartosci
jest zbyt duzy (rys. 2d). Ponadto trudno aproksymowac t¢ zaleznoéé odpowiednia krzywa
analityczna lub krzywa odcinkami analityczna.

Dobre wyniki uzyskuje si¢ nastrajajac parametry autopilota w zalezno$ci od wartoéci
K, lub tez K3, jednakZze w tym przypadku niezbedna jest identyfikacja modelu matema-
tycznego samolotu. Przy aproksymacji nalezy uwzglednié tu dwa przypadki, a2 mianowicie:
przypadek Ma < 1 oraz Ma > 1.

Na szczegdlna uwage zastuguje adaptacja wedlug wartosci ¢ lub Ma i H, przy czym
w przypadku wskaznika g dla pregdkosci Ma > 1 uzyskuje si¢ gorsze wyniki. Duzo lepsze
wyniki uzyskano nastrajajac parametry K, i K5 w zalezno$ci od Ma i H (rys. 2e). Problem
ten mozna rozwigzaé¢ dwojako:

— obliczone wartos$ci parametrow autopilota dla réznych zakresow wartoéci Ma i H
nalezy wezyta¢ do pamigei np. mikrokomputera, a nastgpnie podczas lotu wywoly-
waé je dla odpowiednich wartosci powyzszych mierzonych wielkosci,

— zalezno$¢ K,(Ma) i K;(Ma) aproksymowaé odpowiednimi krzywymi dla statych
wartosci H, przy czym zakres zmian wysokosci lotu H nalezy podzieli¢ na 5+10
przedziatéow.

Zastosowanie ostatniej metody adaptacji pozwala uzyskaé jednoznaczne warto$ci
parametrow K, i K5 dla réznych kombinacji wartoéci Ma i H. Istnigje tu dodatkowo mozli-
wo$¢ wprowadzenia pomocniczego ukladu, ktéry oceniajac zmiang wartosci przyjetego
wskaznika jakosci na sygnal probny o niewielkiej amplitudzie korygowalby wartos¢
jednego z nastrajanych parametrow.

5. Podsumowanie

W artykule zaproponowano 'ogélnac metode syntezy algorytmdéw adaptacji na przy-
kiadzie modelu matematycznego samolotu F-101B. Idea tej metody polega na wyszuka-
niu posredniego wskaznika informacji, a nastepnie na aproksymacji wyznaczonych wartosci
parametréw autopilota funkcjami, ktére jednoczeénie sa algorytmami adaptacji. Najwy-
godniej wybra¢ taki wskaznik informacji, aby zapewniat dobra jako$¢ adaptacii, a jedno-
czeé$nie byl bezposrednio mierzalny, Oczywiscie wyboru wskaznika informacji i aproksy-
macji nalezy dokonaé dla modelu matematycznego samolotu, do ktorego projektuje si¢
uklad sterowania.

W przedstawionej metodzie syntezy algorytméw adaptacji nie uwzgledniono wptywu
dynamiki czujnikéw pomiarowych i urzadzen wykonawczych na dynamike ukladu samo-
lot—autopilot. Dynamike tych urzadzen mozna uwzglednié korygujac wartos¢ jednego
z nastrajanych parametréw, np. K, lub K, przy stalej wartoéci pozostalych. Korekcijg
taka mozna przeprowadzaé podczas lotéw prébnych lub tez za poérednictwem symulacji
cyfrowe;j.

3.
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Peswome

METOIl CUHTE3A AJITOPHTMA ANAIITHPOBAHHA CHUCTEMbLI CTABHMIIM3ALIUU
CAMOJIETA

B paGore npeianodkeno oBME METOX CHHTE3a ANTOPHTMOB aJarTHPOBAHMA NPONONBLHOrO KaHaja
Ha TpUMepe CBEPX3BYKOro caMondéra. B ocroBe MeTOA JIGWUT OflpefieNleHue MOCPEACTBHHOIC [IOKA3a-
TeNs MHGOPMALMM O 3HAUEHHSIX NapaMeTpoB MATEeMaTHYECKOM MOMENM caMonEra, a 3aTeM ONpeHeNcHHe
M3MeHEHUH 3HAUEHHN IIApAMETPOB CHCTEMbI CTAOMNM3aLUH B (PYHKUMHM 3HAUEHWH I10CPECTBEHHOrO
noxasatensa HxbopMaudu. DTy 3aBHCHMOCTh ANPOKCHMHPOBAHO aHAJMTHYECKOH (YHKIMeH, KoTopas
SABJIIETCH aJITOPUTMOM aJalITHPOBaHuA cucreMbl cTabuisaumi. [loxasaTens wHGOPMAUKWH ONpemeneHo
BBIXOST U3 YCNoBHA 0GecreyeHnss 3aJaHHOT0 Ka4eCTBa NIePEXOHOr0 NPOIECCH CHCTEMbI CTabHITU3aUuH.

Summary

METHOD OF SYNTHESIS OF ADAPTATION ALGORITHM OF STABILIZATION SYSTEM
OF AIRCRAFT.

In the paper we have proposed a general method of syntesis of adaptation algorithms on the example
of the oblong channel of the supersonic aircraft. The method consists in, firstly, defining the transient
criterion of information about the values of parameters of the mathematical model and secondly, determi-
ning the changes of the values of the parameters of stabilization system in the function the values of which
have been approximated by an analytic function i.e., the algorithm of adaptation of stabilization system
of aircraft. The criterion of information is defined for a given mathematical model of aircraft from the
condition that the appropriate quality of Lransient process of stabilization system has been achieved.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.



