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Automatyczne sterowanie lotem samolotu wymaga, aby oddzialywanie
zewnetrznych sit zakl6cajacych jak najmniej wplywalo na charakter jego ruchu, a
ewentualne efekty dynamiczne tych oddziatywan byly jak najszybciej wytlumione.
Na wlasnoéci dynamiczne samolotu ma wplyw zaréwno konstrukcja kadluba sa-
molotu jak i sprzezenia wystepujace miedzy kadlubem a ukladem sterowania. Z
tego tez wzgledu w procesie konstruowania nalezy ustali¢ takie zwiazki pomigdzy
ukladem sterowania a parametrami konstrukcyjnymi samolotu, aby proces prze-
jéciowy wahai samolotu wywolany zewnetrznymi wymuszeniami byl jak najszyb-
‘ciej wytlumiony i przebiegal w sposéb lagodny (aperiodyczny).

Wyniki tak przeprowadzonego procesw optymalizacyjnego pozwalaja zoriento-
waé sie konstruktorowi, ktére z parametréw i o jakich wielkoéciach nalezy przyjaé
aby osiagnal zamierzony efekt.

" Jako szczegdlny przypadek rozpatrzono dynamike podluznego ruchu samo-
lotu traktowanego jako bryla sztywna z odksztalcalnym ukladem sterowania nie-

wywazonym sterem wysokoédi.

Stosowane oznaczenia:

Cop — wsp&czynmk tlumienia wiskotycznego w ukladzie
sterowania (zredukowany),
kg — wspdczynnik sztywnoscl w ukladzie sterowania (zredukowany):

Cu=Cr® FRuy=kr?,
gdzie: r — promiesi bezwladnoéci steru,
ey — odlegloéé srodka masy steru od jego osi obrotu,
. (eg > 0 gdy oé obrotu steru znajduje si¢ przed srodkiem
masy steru, &g = &),
la — #rednia cieciwa aerodynamiczna,
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mgy  — masa steru wysokosci,

Sy — wspélrzedna osi obrotu stern wysokosci
wzdhuz osi Oz, -

o — kat obrotu steru wysokoéci,

Msy — moment zawiasowy steru wysokoéci,

Msyz — sterujacy moment zawiasowy steru wysokosci,

Wsg  — wspolczynnik przelozenia pomiedzy wychyleniem
steru 8y, a wychyleniem z4 drazka sterowego,

m — masa samolotu,

I, — moment bezwladnoéci samolotu wzgledem osi 0y,

S — powierzchnia skrzydla,

| Z — predkoéé samalotu,

T — cdag silnika.

1. Roéwnania ruchu samolotu

Rozpatruje si¢ podtuzny ruch samolotu o napedzie odrzutowym zaburzony wa-
runkami poczatkowymi [4]. Przyjmuje sie, ze ruch odbywa si¢ w plaszczyZnie
pionowe]j pokrywajacej sie z plaszczyzna symetrii samolotu. Réwnania ruchu zapi-
sano poslugujac sie ukladem osi przeplywu 0z, z,, ktérego poczatek umieszczono w
érodku masy samolotu. Zalozono, iz samolot jest bryla sztywna, natomiast uklad
sterowania niewywazonym sterem wysokoéci jest odksztalcalny i charakteryzuje si¢
odpowiednia sztywnoécia i ttumieniem.

Przyjeto ustalony ruch prostoliniowy samolotu okreslony nastepujacymi para-
metrami:

V=Vo, %=%0 ©=6, a=a,=0,— Y, O =0Ho,
oraz zaloZzono, ze katy 7, i a s3 na tyle male aby shusznym bylo:

sin § 24, cos 4 1.
Dodatnie zwroty sil i momentéw dzialajacych na samolot przyjeto jak na rys.1.

Przy powyiszych zaloieniach uklad réwnai opisujacych ruch samolotu
wzgledem trajektorii lotu poziomego ma postal:

v_T c"’V2

& m e 2m $ = 97, (1'1)
dva T %
% =~a+ C;’";—msa -9, (1.2)
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Rys. 1. Uklad osi wspdlrzednych oraz dodatnie zwroty katéw, sil i momentéw

da  dy, N dy
-y 8 - q ay e ’9 o
Iy(dt2.+ dt2) M7+ M )dt+M = + M%a+
;déy 5
+M —dT+M 6H, (1'3)
~ dby - _ d%a d*a
CHT + Ruby = mSHeHV—dT — msyenSu di? +
d?y,
+ )+ Msy + Msyz + msueng, (1.4)

dt?

gdzie: ¢ = ‘fi—? + %‘, Msyz = Wspu(Rupzq + C_'H:l':d).

Wyeliminowujac z powyzszych réwnan kat 9, i jego pochodne oraz pomijajac
réwnanie (1.1) jako, Ze przyjeto lot poziomy ze stala predkoscia V réwnanie (1.2)
mozna zapisal w postaci:

d'ﬁl _ g
= bia 7 (1.2)
gdzie: by = -5, 4 C2LLS.

Uwzgledniajac (1.2') w réwnaniach (1.3) i (1.4) otrzymuje si¢ uklad réwnad
ruchu samolotu w nastepujacej postaci:
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da

dtz +aldt+aa—01—dt—+06;;+f1, (15)
dby do
T"'h 0y = a1—; at +a,a + fa, (1-6)

gdzie:

by (a4
Qo = H:'bzgl ’ b; = eymsySH, _M' &
= e (zky + £4Ch).

W zapisie macierzowym uklad réwnai (1.5) i (1.6) przedstawia sig¢ nastgpujaco:

i=A.z+F, (1.7)
gdzie:
z= co].[a; a; 65], F= COl[O‘, A+ Cifay fz],.

0 1 0
A= ayn a3 azn |, (1.8)
az G633 G33

a wspélczynniki macierzy A:

az =Cia, - a;, a=~Ca6 ~ay, a3=C,—Chh,,

a3 =@,, G32=40a;, Gz = —h,.

2. Optymalizacja parametréw dynamicznych

Wlasnoéci dynamiczne samolotu reprezentu{ie macierz stanu A, zatem dla okre-
§lenia zwiazkéw, pomiedzy ukladem sterowania a parametrami konstrukcyjnymi
kadluba, zapewniajacych najszybsze tlumienie wahan samolotu dalsze rozwazania
sprowadza si¢ do analizy ukladu bez wymuszen, czyli:

g=A-z. (2.1)
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Wartoéci wlasne macierzy stanu A okreflone sa przez réwnanie charaktery-
styczne [A — rl{ = 0, gdzie: | — macierz jednostkowa, r; — wartoéci wlasne macie-
zy, i = 1,2,...,n, n — rzad macierzy.

Poniewaz Y &, ri = tr A, a dla najszybszego tlumienia procesu przejciowego
zada sie, aby wartodci wlasne byly niezaleine i posiadaly jednakowe ujemne czesci
rzeczywiste o o jak najwiekszym module [2], to

a'=Rzr.-_tr—A<0 (2.2)

Dodatkowe warunki optymalizacyjne uzyskuje si¢ na drodze przeksztalcenia
macierzy stanuA w macierz stanu A’ stosujac przeksztalcenie [1]:

trA
= yep(00), (23)
wowczas:
y=A"-9, (2.4)
gdzie: A* = A — gl i dlad macierzy A*:
trA* = ttA — no = 0. (2.5)
Poniewaz trA* = 0, to wartoéci wlasne macierzy A* moga by¢ jedynie réwne

geru lub urojone. W tej sytuacji rozwiazania y(¢) nie moga byé rozwiazaniami

malejacymi, lecz co najwyzej nierosnacymi.
Nierosnace rozwiazania y(t) otrzyma si¢ wowczas, gdy w réwnaniu charakte-

rystycznym:
IA* — wl| = (-1)*w" - ™ 4+ Pt + . 4+ (—1)"p,] = 0 (2.6)
wsp6lczynniki p;(t = 1,2,...,n) beda spelniaé ponizsze relacje [1]:

>0 dlai — parzystych,
Ppi=0 dlai — nieparzystych.

Dla rozpatrywanego przykladu wspélczynniki p; wyrazaja si¢ nastepujaco [3]:

1= wtwrtwa=tA* =0, 2.7)
P2 = Wit wiwstwwy =
= @37023 ~ 3a33a33 — a1 — a3, — a3, > 0, (2.8)
P3 = wiwws =detA® =
2a3; — 3a3;an + 3as3(azsass — 6an — a3;) + (2.9)

+27az3a31 + 9a23(az3ass + a21) + 2“22 =0.
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Spelienie relacji (2.7) - (2.9) przy warunku (2.2) zapewnia najszybsze
wytlumienie wahaii samolotu gwarantujac jednoczesnie lagodny przebieg procesu
przejéciowego.

Przykladowo, dla samolotu o nast¢pujacych danych: T -= 10000N, @ =
35900N, I, =2268kgm?, S =17,5m?, la=1,827, !=11,5mipozostalych
znanych cha.rakterystylmch masowo-geometrycznych i aerodynamicznych. Wymk1
badafi przedstawiono na rys. (2 - 5).

Jak z nich wynika zapewnienie najszybszego ttumienia wahar samolotu w okre-
§lonych warunkach lotu jest mozliwe przy stosowaniu steru niewywazonego. Zakres
nie wywaZenia steru jest ograniczony i dla stalej wartodci wspdlczynnika ttumienia °
Cy zmienia sie wraz z predkoécia lotu samolotu (rys.2). Przyjecie &y o wartosd
wykraczajacej poza dopuszczalny przedzial nie pozwala na spelmienie warunkéw
optymalizacyjnych nawet dla dowolnie duzego zakresu zmiany sztywnoéci Ky.
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Rys. 2.

Uwage zwraca fakt, iz nie wywazenie steru silnie wplywa na potrzebg stosowa-
nia wiekszych wartoéci Xy i Cyr, przy czym nalqzy je dobieraé z krzywych (rys. 3,4)
dla okreflonego stopnia nie wywaZenia steru éy. Szczegdlnie mocno uwidacznia
si¢ to dla ujemnych wartosci nie wywazenia steru.

Dla wspélczynnikéw tlumienia Cy > 2 slusznymi sa relacje przedstawione na
1ys. 5.

Jak z nich wynika istnieje znaczna z technicznego punktu widzenia linio-
woéé zmiany stosunku tlumienia Cy do sztywnoéci Ky wraz ze zmiana predkosci
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lotu. Fakt ten moZnaby wykorzystaé przy realizacji programu zmiany np.:
wsp6lczynnika Cyy, dla okreslonej sztywnoéci Ky i okreélonego nie wywazenia steru
€x, Zapewniajacego optymalne tlumienie wahai -samolotu bez. wzgledu na jego
predkoéé lotu.
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Summary

A concept of system optimization, which ensures the fastest damping of
A.N.Golubyentsev’s process for the linear n-th degree equations has been modiﬁeg for
the systems described by matrix-vector equations. The matrix form enables the fast de-
termination of suitable coefficients for the linear systems. It i8 known that in most cases
the equations of controlled dynamic objects are presented in the form of a matrix set of
equations.

The modified method has been used for optimization of the stiffness and damping of
the elevator propulsion, taking into account his balancing. The result of optimization is
the fastest damping of oscillations of an airplane in automatic flight control.

Pesrome

Koanennus onTuMEsanum cEcTeMEl, oGecmeunbaiomaa caMoe GEicTpoe 3aTyXaHHe
npouecca A.H.Jony6eanesa ans maHeMHEIX YPABHeHHHX n-OH CTEOEHH, MOAHQEIA-
POBaHA AJI CHCTEMH ONHCAHHOH MATPAYHO-BEKTODHLIMH YPABHEHHSAMH. YCJIOBEA B
MATPHYHOH $opMe AAIT BOIMOXKHOCTD GLICTPOro YCTAHOBJEHHSA COOTBETCTBYIOLLEX
x05$pPANAECETOB )14 JAHEHELIX CHCTEM, 8 B GOJLIIAECTBE C/AyYaes HIDABHeHAS yIpa-
BJISEMBIX JHHAMEYECKAX 06LeKTOB IPEBEACER B $opMe MATPHYHOR CHCTEMEI ypaBHE-
HHAH,
MopadrnEpOBAHHEIE MeTOJ, HCHONB30BAHO /IS OOTHME3AIME XECTKOCTH H [eMIl-
$HEpOBAHEA PYNBA C YUETOM CTENECHH ero ypapHopelleHEY. dddexToM onTAMA3ANEE
caMoe GBICTpOe 3ATYXAHEHME KONeGAHEHM CAMOJ®TA B ABTOMATHYECKOM YNDABJNCHHH LO-
JIRTOM.

Praca wplynela do Redakcyi dnia 12 paidziernika 1988 roku



