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Opracowano matematyczny model poddzwickowego samolotu z turbinowym
silnikiem lotniczym metoda identyfikacji za pomocs analizy regresyjnej. Do
identyfikacji wykorzystano wyniki pomiaréw z lotu, w ktérym wykonana zo-
stala wigzanka figur akrobacji lotniczej. Zamieszczono wyniki pomiaréw z
tego lotu oraz wyniki, dla przeblegéw czasowych sterowania jak w rzeczywis-
tym locie, uzyskane z opracowanego modelu. Podano analogiczne wyniki dla
lotéw, z ktérych wyniki pomiaréw nie byly wykorzystywane w identyfikacji.

1. Wstep

Szereg prac w literaturze przedmiotu dotyczy matematycznych modeli dyna-
miki lotu samolotu (rp. [2,4,5,8,12]). Zaleznosci okre§lajace sily i momenty sil
aerodynamicznych dzialajace na samolot wyznaczano przy tym na podstawie wy-
nikéw badan tunelowych oraz przybliZonych obliczed analitycznych, a w przypadku
silnika gléwnie w oparciu o badania hamowniane [3].

W niniejszej pracy przedstawiono matematyczny model dynamiki lotu podd-
iwiekowego samolotu o znanych charakterystykach masowych z turbinowym sil-
nikiem odrzutowym, stosujac metode identyfikacji z wykorzystaniem analizy re-
gresyjnej [1,6,9]. Metoda ta polega na opracowaniu modelu dynamiki samolotu w
oparciu o wyniki pomiaréw w locie. Zasadnicza cze$é¢ pracy zamieszczona jest w
rozdz.3+5. W rozdz.3 rozpatrzono algorytmy obliczen charakterystyk niezbednych
do identyfikacji na podstawie wynikéw pomiaréw w locie. W rozdz.4 okreslono
wielowymiarowa funkcje regresji {1,6] dla sit i momentéw sil aerodynamicznych
oraz ciagu silnika. Podano przy tym algorytmy wyznaczania wspdlczynnikow re-
gresji, to jest wspolczynnikéw zaleznoSci okreSlajacych sity i momenty sit aero-
dynamicznych oraz ciag silnika. Wyniki obliczern wymienionych wspélczynnikow
dla samolotu TS-11 "Iskra” zamieszczono w rozdz.5. Przedstawiono tam réwniez
poréwnanie wynikéw calkowania réwnan ruchu samolotu z wykorzystaniem wspét-
czynnikow wyznaczonych metodsa identyfikacji oraz przebiegdéw zmian parametrow
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ruchu otrzymanych w czasie badad w locie — dla tych samych sposobéw sterowania.
Uzyskano dobra zgodnoé¢ wynikéw dla modelu i obiektu rzeczywistego.

+
2.. Rownania ruchu samolotu

W pracy wykorzystamy nizej podane prawoskretne uklady wspélrzednych
prostokatnych (Rys.1):

GXYZ - nieruchomy uklad wspédlrzednych zwiazany z ziemia
{08 GZ skierowana pionowo w dot),

Ozyz — zwiazany z samolotem,

0aZsYaza — 2zWiazany z przeplywem.

Do rozwazai wprowadzamy uklady o osiach réwnoleglych do danego ukladu
wspélrzednych. Uklady te oznaczamy przez dodawanie indeksu prim (np. 0X'Y’Z’
- Rys.1). .

Celem okreslenia wzglednego potoznia dwoch uktadéw wspolrzednych wyko-
rzystamy, katy Eulera [2,4,5,8]. W przypadku ukladéw 0X'Y’'Z’ i Ozyz katy te
oznaczamy ¥, 6 i @ (Rys.1). Relacje miedzy wspdlrzednymi w ww. ukladach
okresla zwiazek:

zo = EX, (2.1)

gdzie:
£, X — wektory wspélrzednych w uktadach 0zyz i 0X'Y'Z’

%0 = [z,9, 2], o= [X",Y' 7, (2.2)

E = E(¥,6,¢) - ortonomalna macierz transformacji Eulera. .
Zwiazek pomiedzy wspélrzednymi w ukladzie zwiazanym 2z samolotem a
zwiazanym z przeplywem 0z y,z., przez analogi¢ do (2.1), zapiszemy wzorem:

2o = E,2p,- (2.3)

Macierz E, otrzymamy przez podstawienie w wyrazach E zamiast katéw: ¥,
6 i &, odpowiednio katow: §lizgu (3, natarcia o i wartosci zero (por. Rys.1).
W pracy wykorzystujemy zwiazki pomiedzy katowymi predkosciami Eulera (9,
6 i ¥), a katowymi predkosciami samolotu (P, Q i R). Na podstawie Rys.1 ww.
zwiazek przedstawiamy w formie zaleznoéci (por. [2,4,8]):

Po = EE‘O, (24)
Py - katowe predkosci samolotu w ukladzie Ozyz
PO = [Pva Rlv (25)
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Rys. 1.
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Eg - macierz transformacji.

Przejdziemy do wyznaczania réwnahd ruchu samolotu. Samolot traktowal
bedziemy jako bryle sztywna z ruchomymi sterami. Rozpatrujemy przy tym sa-
molot w konfiguracji przelotowej (podwozie i klapy w polozeniu schowane). Wy-
mienione réwnania wyznaczymy w ukladzie zwigzanym z samolotem 0zyz (Rys.1).
W oparciu o prawa mechaniki analitycznej, réwnania dynamicznej réwnowagi sa-
molotu (Rys.1) przedstawiamy w postaci (por. [4,8]):

Uo=B ' (-Fg +F), (2.6)

gdzie: .
Uy — wektor liniowych i katowych przyspieszen samolotu

i]o = [Uv"/va Pv Qy R,], (2.7)

F — wektor sit Xp, Yg i Zp oraz momentow sil zewnetrznych Lg, Mg i1 Np
dzialajacych na samolot w kierunkach osi 0z, Oy i 0z

F:[XF)YF)ZF)LFsMF)NF]) (28)

Fpg — wektor sil bezwladnoéci zalezny od linowych i katowych predkosci samo-
lotu -

FB = U,BUo,, (2.9)
U, — wektor predkosci (por. (2.7))
Ue =[U,V,W,P,Q@,R], (2.10)

U, — macierz predkosci liniowych i katowych,
B - macierz bezwladnosci samolotu (2,4,5,8]

M -S
8:[ S l]. (2.11)

Wyznaczymy teraz zaleznosci okreslajace sily i momenty sil zewnetrznych F
(2.8). Wektor F przedstawimy w postaci sumy sil i momentdéw sil: grawitacyjnych
G, ciagu silnika T i aerodynamicznych A:

F=Fgs+ Fr + Fpg. (2.12)

Wektor Fg w ukladzie 0zyz zapiszemy wzorem:

Fo = [f‘z J , (2.13)
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gdzie na podstawie Rys.1:
Xog, Mo — wektory sil grawitacyjnych i momentéw sit grawitacyjnych

Xoc = EZg,
(2.14)
Moz = r16Xog,
Z ¢ ~ wektor sil grawitacyjnych w ukladzie GXY Z
Zc =[0,0,mg], (2.15)
g — przyspieszenie ziemskie,
rG — macierz promienia 7 (Rys.1)
0 —r:G TyG )
Ic= 0 -rg . (2.16)
antysym. 0

Wektor sil i momentéw sil pochodzacych od silnika (Rys.2) przedstawimy w
formie zaleznoéci (por. (2.8) i (2.13)):

Fr= [f“zfr ] (2.17)

Wektor Xor w ukladzie 0zyz (przy zalozeniu, Zze podluina of silnika sz, nie
pokrywa sie z osia 0z — Rys.2) wyznaczymy ze wzoru:

Xor = TXors, (2.18)
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gdzie:
XOT.; = EpTUss
E.=Elo=0 |, (2.19)
6 =67
V=0
To, = [1,0,0],

T - ciag silnika, E, — macierz transformacji.

Zaleznosci okreslajace ciag silnika T zamieszczone s3 w rozdz.4.

Wektor momentdéw sit Mor (w ukladzie 0zyz) bedzie suma momentéw od ciagu
silnika T oraz momentu giroskopowego od obracajacego sie z katowa predkoscia
§2 wirnika silnika:

Mor = Mr, + Mo, (2.20)
gdzie:
MT- = TXRJv
Xrs = l'aXOTn (2‘21)
Mo = —U,E,Kﬂ,

oraz: K — wektor momentu ilosci ruchu wirnika silnika w ukladzie sz,y,z, (Rys.2)
Kq = [1.2,0,0], (2.22)

I, — masowy moment bezwladnoéci wirnika silnika wzgledem osi sz,,

f,, W, — macierze promienia 7, 1 predkosci katowych samolotu o postaci analo-
gicznej do rg (zal. (2.16)). '

Do dalszych rpzwazan wektor F1 przyjmujemy w postaci:

Fr =TFr, + Frq, (2.23)
gdzie:

Fr,= [f(o:" ] » Frg= [ Agn ] - (2.24)

Przejdziemy do wyznaczania aerodynamicznych sil R, i momentéw sit M,
(Rys.1) dzialajacych na samolot w nieustalonym locie. Wymienione sily i mo-
menty sit w ukladzie Ozyz przedstawimy w postaci (por. (2.12)):

Fu= f“‘; ] ) (2.25)
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Do dalszych rozwazaii przyjmujemy stosowany w mechanice lotu sposéb
wyrazania podanych wyzej sit | 2,4,5,8]:

Xos = SQ[C:N Cyv Cz],
Moy = 34[C}, C, G, (2.26)
[Cllv C:mcrln) = l[C[,Cm, Cn]v

C:,CyiC, - bezwymiarowe wspélczynniki aerodynamicznych sil
{oporu, bocznej i noénej) w ukladzie Ozyz,

C;, CniCy, - bezwymiarowe wspSlczynniki momentéw sit aerodyna-
micznych (przechylania, pochylania i odchylania) w
ukladzie Nzyz, :

8 - powierzchnia skrzydel samolotu,

! — liniowy wymiar charakterystyczny (w dalszej czesci
pracy przyjmujemy [ = 1 m},

¢=05pV? - ciénienie dynamiczne,

p - gestosC powietrza,

Vi - predkos¢ lotu samolotu

Vi=VU2+VIyWe, (2.27)

Wprowadzone wyzej bezwymiarowe wspolczynniki sit 1 momentéw sit aerody-
namicznych sa funkcjami [5]:

— katow natarcia a i §lizgu g,

~ liniowych i katowych predkosci samolotu,

~ liczby Macha lotu Ma,

- katéw wychylen steréw (8, — wysokoéci, 8, — kierunku i §; - lotek) oraz
pochodnych wzgledem czasu podanych wielkosci.

Zaleznosci funkcyjne omawianych bezwymiarowych wspolczynnikdow od wyzej
podanych wiekosci przedstawiamy w rozdz.4. Jak juz wczesniej zaznaczono, w
pracy bezpoérednio wyznaczamy bezwymiarowe wspélczynniki sit i momentow
sii aerodynamicznych w ukladzie wspélrzednych zwiazanyck z samolotem Ozyz,
a nie jak powszechnie stosuje sie w mechanice lotu — w ukladzie zwiazanym z
przeplywem. Zastosowany sposob jest bardziej korzystny z uwagi na numeryczna
realizacje identyfikacji charakterystyk aerodynamicznych samolotu, co szczegélowe
omoéwiono w rozdz.4. Relacje miedzy omawianymi wspdiczynnikami w ukladzie



58 J.MANEROWSKI

zwiazanym z przeplywem (a) i w ukladzie 0zyz (Rys.1) przedstawiamy w postaci:

i C: 7 [ i ( CZG T
Cy E. o0 gvn
C: | _ 2a
o |= el (2.28)
o .E. E || C.,
| Gl L 111G |

W powyisze] zaleznoéci macierz r, promienia 7, (Rys.1) ma posta¢ analogiczna
do macierzy rg (zal. (2.16)).
Wykorzystujac wyznaczone zaleZnoéci, réwnania ruchu samolotu zapiszemy

wzorem: .
Uo = B™(Fy + TF, + 3¢C,), (2-29)

gdzie oznaczono (por. (2.26)):

F,=-Fp+ Frp+ Fg,
- (2.30)

Ca= [Cr’CwCI’CIIvaIvaIx]-

Réwnanie (2.29) wykorzystamy do identyﬁkacji charakterystyk samolotu
(rozdz.4) oraz do analizy dynamiki lotu samolotu w oparciu o wyznaczone cha-
rakterystyki (rozdz.5).

3. Pomiary w locie

Dla potrzeb identyfikacji wykonane zostaly loty samolotu z pomiarem’ i
rejestracja, (rejestracja oscylograficzna [10,11]), wielkosci charakteryzujacych: tor
lotu, wychylenia steréw, katowa predko$é- wirnika silnika oraz temperature po-
wietrza. Loty wykonane zostaly na samolocie TS-11 "ISKRA”. Graniczy blad
wzgledny wynikéw pomiaréw [10] szacuje si¢ na ok.3%. Ponize] zamieszczamy
rejestrowane w locie wielkoéci (uzyto nazewnictwa z [11]):

Vor - predkoéé przyrzadowa poprawiona,

liy - barometryczna wysokosé lotu,

a, B - kat natarcia i élizgu,

nz, ny, in; — skladowe przecigzenia wzdhuz osi 0z, Oy i 0z (Rys.1),
P, QiR - predkosci katowe samolotu w ukladzie 0zyz,

b, by 1 8 katy wychylenia steréw,
ips ~ predkosé katowa wirnika silnika,
T — temperatura powietrza na h,.
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Wykorzystywane w pracy wuniki pomiaréw zamieszczone sa w [7]. Wymienione
wyZej mierzone wielkosci nie stanowia kompletu danych dla potrzeb identyfikacji
(rozdz.4). Ponizej wyznaczymy brakujace dane, tj.: predkosci i przyspieszenia li-
niowe oraz przyspieszenia katowe samoiotu, gestos¢ powietrza, liczbe Ma, katy &,
6iVv.

Gestoé¢ powietrza na baroraetrycznej wysokoéci lotu hy (dla by < 11000 m)
wyznaczy¢ mozna ze wzoru ([7,11]):

43
S L (3.1
P gRT}s 31

gdzie:
Py — cifnienie powietrza na barometrycznej wysokosci lotu

Py = po(l - Tioh,,):l", (3.2)

oraz dane atmosfery wzorcowej :

To, po — temperatura i cisnienie powietrza na Ay = 0,

a, R i g — pionowy gradient temperatury, stala gazowa powietrza i przyspie-
szenie ziemskie.

Po wyznaczeniu gestosci powietrza okreslamy rzeczywista predkosé lotu samo-
lotu V;, a nastepnie liniowe predkoéci U, V i W (Rys.1).

Predkos¢ V; wyznaczamy ze wzoru ( [11]):

V; = Vivo, (3.3)
Vi - predkoé¢ réwnowazna poprawiona, V; = Vp + 6Vj
Vo — predkos¢ réwnowazna, Vo = V,, + 6V,
6V, 8V, ~ poprawki predkosciomierza na $cisliwoé¢ ($€) i aerody-

namiczna (a),
o0 =+/p/po ~— po gestos¢ powietrza atmosfery na hy = 0. -
Na podstawie zaleinosci geometrycznych (Rys.1), wektor predkosci liniowych
samolotu obliczymy ze zwigzku:

[U,V,W] = E,V,, Vi =[V,0,0). (3.4)

W pracy uzalezniamy wspélczynniki sil i momentéw sil aerodynamicznych od
liczby Ma lotu. Liczba ta na podstawie wyzej okreflonych wielkoéci jest réwna:

_ Vi [m
Ma—mﬁ, (3.5)

gdzie x jest wykladnikiem adiabaty dla powietrza.
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Przejdziemy do wyznaczania katéw Eulera (&, 6 1 ¥).

Katy te wyznaczymy w wyniku calkowania wzgledem czasu katowych predkosci
Eulera (Rys.1), wyrazonych przez mierzone w locie katowe predkosci samolotu w
ukladzie Ozyz:

6,6, ¥] = / (8,6, ¥]dt + (%0, 60, Vo), (3.6)

gdzie (por.(2.4)+ (2.6)):
[$,6,¥] = E7'[P,Q, B], (3.7)

a [@o, Bo, ¥o] — poczatkowe wartosci katéw (dla chwili ¢ = 0).

Przeprowadzone dla potrzeb identyfikacji loty (interesujace fragmenty lotéw,
np. wiazanka figur akrobacji, reakcje samolotu na impulsowe wychylenia steréw)
rozpoczynano z ustalonego lotu poziomego, W tym przypadku mozna zalozyc:
¢=V¥=06=a. '

Przyspieszenia katowe samolotu [P,Q,R] wyznaczymy w wyniku numerycz-
nego rézniczkowania wzgledem czasu zarejestrowanych w locie katowych predkosci
samolotu.

Przejdziemy do wyznaczenia linjowych przyspieszen samolotu w ukladzie 0zyz.
Przyspieszenia te wyznaczymy w oparciu o0 zmierzone w ukladzie Oxyz skladowe
przeciazenia samolotu n., ny i1 n, oraz liniowe i katowe predkosci. Wartosci mierzo-
nych przeciaZen samolotu w ukladzie 0zyz (pomiar za pomoca bezwladnoéciowych
czujnikéw [7]) s uzaleznione od ww. wielkoéci nastepujaco:

ng 1 U U 0
—ny | ==(| V [+w, | V [)-E]|0]. (3.8)
-n, | 9w LW [ 1 )

Poszukiwane wartosci przyspieszeni wyznaczymy z podanej wyzej zaleznosci.

4. Identyfikacja charakterystyk aerodynamicznych samolotu i
charakterystyk silnika

Matematyczny model nieodksztalcalnego samolotu w dowolnym locie wy-
znaczymy metoda identyfikacji przy wykorzystaniu analizy regresyjnej [1,6,9).
W rozwazaniach zakladamy, ze znane sa charakterystyki masowe samolotu.
Identyfikacje przeprowadzimy w warunkach tzw. eksperymentu biernego, tj. po-
miaréw: wielko$ci charakteryzujacych tor lotu samolotu, wychyled sterow, katowej
predkoéci wirnika silnika, warunkéw atmosferycznych podczas wykonywanych lo-
téw — w normalnych warunkach eksploatacyjnych samolotu.
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Przedstawiony wyzej cel niniejszej pracy sprowadza sie do wyznaczania
zaleznosci funkcyjnych okreslajacych ciag silnika 7' oraz wspélczynniki sit i mo-
mentéw sit aerodynamicznych (2.30). Dla potrzeb identyfikacji réwnania ruchu
(2.29), stanowiace matematyczny model samolotu (funkcje regresji [1,6]) zapiszemy
w formie zaleznosci:

Y = Fp,T + 8¢gC 4, (4.1)

gdzie:
Y - wektor sil 1 momentdw sil masowych oraz giroskepowych momentéw od
obracajacego sie wirnika silnika

Y =8BU - F,. (4.2)

Do dalszych rozwazai przyjmujemy wektor €4 jake sume stalych warto-
dci wspdlczynnikéw Co oraz wspdlczynnikéw C; zaleznych od wartosci wielkodci
charakteryzujacych tor lotu samolotu (predkosci liniowe i katowe, katy natarcia i
Slizgu itd.):

Ca=Co+C,. (4.3)
Podany wyzej wektor wspdlczynnikéw C; przedstawimy w postaci:
Cy=T4C, (4.4)
Tax ] Ca: ]
TAy CAy
Ta Ca: | o
T = z C = * 3 3.5
A Tau ’ Ca |° (4.5)
TAm CAm J
TAn CAn
oraz :

Taz, Tay,-sTAn — wierszowe macierze, ktérych wyrazy sa réowne katom
patarcia i §lizgu, liczbie Ma lotu, predkosciom ka-
towym itd., oraz iloczynom tych wielkosci,

Ciz, Cayy.s\Can — wektory wspdlczynnikéw sit i momentéw sil, ktérych

wyrazy przyporzadkowane sa wyrazom ww. wier-
szowych macierzy.
Szczegblowy postal wyzej podanych macierzy przedstawiamy w rozdz. 5 przy
omawianiu przykladéw obliczeniowych.
Analogicznie do (4.4), ciag T turbinowego silnika odrzutowego (w oparciu o
charakterystyki: obrotowa, predkosciows i wysokosciows {3]) przedstawimy w for-
mie zaleznoéci:

T=T,C,, (4.6)
gdzie:
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T, - wierszowa macierz, ktérej wyrazami sa: 12, 122,..., Ma,
Ma?,..., p, p?,... oraz iloczyny tych wielkosci,
C, -~ wektor wspSlczynnikéw, ktérego wyrazy przyporzad-

kowane sa wyrazom T,.
Po podstawieniu wyzej wyznaczonych zaleznoéci do (4.2), dla n-tej chwili cza-
sowej wektor Y przedstawimy w formie zaleznosci (por. (4.2)):

Y, = A, (4.7)

gdzie:
A, — macierz wspélczynnikéw obliczonych na podstawie wynikéw z pomiaréw
w locie dla n~tej chwili czasowej b

As = [[Ad)n (Aol [Acls ], (48)

@ — wektor poszukiwanych wspélczynnikéw sil i momentéw sil aerodynamicz-
nych oraz ciagu silnika (wektor wspélczynnikéw funkcji regresji [1,6])

e=[c. (], | (4.9)

A, = Fr,[T,]» - macierz silnika,
Ao — macierz aerodynamiczna stalych wspélczynnikéw sil i momentéw (4.10)
sil aerodynamicznych (4.3)
Ao = sqAs, (4.10)

przy czym Ag jest macierza przekatniows o wyrazach (1,0,1,0,1,0),

A, = 3g[T 4}, — macierz aerodynamiczna o wyrazach zaleznych od parametréw
lotu (por. (4.4)).

Wektor @ modelu samolotu (zal. (4.7)) wyznaczymy przy zalozeniu, Ze suma
kwadratéow bledéw e (bledy estymowane modelu [1,6]) pomiedzy wektorami Y,
obliczonymi na podstawie N wynikéw pomiaréw z lotéw z (4.2), a wektorami (4.7)
przyjmuje wartos¢ minimalna (ze wzgledu na wyrazy a), co zapiszemy wzorem:

N N
Sn=) elen=)Y [V, - A.a]"[Y, - Aa] = min. (4.11)

n=1 n=1
Optymalne wartoéci wyrazéw e, minimalizujace sume Sy, otrzymamy przy-
réwnujac do zera pochodne czastkowe Sy wzgledem wyrazéow wektora a [1,6].
Po wykonaniu powyzszych obliczei otrzymamy rownanie, z ktérego wyznaczymy

poszukiwany wektor a:

A'e =40’ (4.12)

gdzie:
N N
A"=Y ATA,, o =) AlY., (4.13)
n=1 a=i
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przy czym A® jest macierza symetryczna.

Nizej zamieszczamy uwagi dotyczace algorytméw i komputerowych programéw
wyznaczenia & (zal.(4.13)), ktére wykorzystano w numerycznej realizacji identyfi-
kacji samolotu (rozdz.5).

1. Z punktu widzenia ograniczania pojemnosci wykorzystywanej pamieci ope-
racyjnej komputera, korzystnie jest obliczaé dla n-tego pomiaru macierze
AIA,., AlY ., i bezposrednio po tym sumowaé te macierze z macierzami A*
i @* wyznaczonymi dla n — 1 pomiaru: .

A:‘ =A;-1+AIAn

a; = d;_l + AIY".

(4.14)

2. Dla zapewnienia uniwersalnosci komputerowego progrmu korzystnie jest
uwzgledni¢ mozliwoéé obliczenia g* dla:

e znanych lub zadanych wartodei (np. zero) okreélonego wyrazu a,

e znanych zwiazkéw pomiedzy wartosciami wyrazéw a (np. a; + (a; +
£ap = 0, przy czym 1, j oraz k okreslaja numery wyrazéw wektora a,
zas ( i § 83 znanymij wspoélczynnikami).

W przypadku identyfikacji samolotu, rozpatrywanej w niniejszej pracy, wymiar
macierzy A* wynosi 120 x 120. W zwiazku 2z tym rozwiazanie réwnania (4.13) ze
wzgledu na liczb¢ operacji arytmetycznych jest malo dokladne. Warto tu dodaé,
ze ww. rownanie moze by¢ Zle uwarunkowane numerycznie, wyklucza sie przy
tym przypadek, kiedy przyjete funkcje regresji (4.2) prowadza do powstania oso-
bliwych macierzy A®. Z uwagi na to, korzystnie jest przedstawié réwnania réwno-
wagi (4.2) w czesciowo (lub calkowicie) rozprzezonej postaci, otrzymamy wowczas
rozprzezone réwnania (4.12), ktére mozna rozwiazal oddzielnie. Przedstawiony w
rozdz.2 spos6b wyrazania wspétczynnikéow sit i momentow sit aerodynamicznych
w ukladzie zwiazanym z samolotem (a nie w ukladzie zwiazanym z przeplywem)
powoduje czesciowe rozprzezenie réwnan (4.12). W skrajnym przypadku, gdy do-
datkowo o$ 0z pokrywa sie z podluina osia silnika sz, (Rys 2) ofrzymamy sze§¢
rozprzezonych podukladéw réwnan (4.12).

Przejdziemy teraz do wyznaczenia wskaznikéw (wspélczynnikéw) oceny dok-
ladnosci odwzorowania rzeczywistego samolotu, przez jego matematyczny model.
Wykorzystamy przy tym wskaZniki przedstawione w [1,6], ktére dla réwnaf w
postaci (4.7) wyznacza sie przy zalozeniu, e wektor bledow (zaklécen) pomiarow
jest wektorem zmiennych losowych stochastycznie niezaleznych, o stalej wariancji i
zerowej wartoici éredniej. Jak juz wczeéniej zaznaczono, podane zal. (4.7) 1 (4.12)
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s3 rozprzezone. Poduklad rozprzezonych ww. rownan zapisujemy z indeksem k,
ktéry oznacza jednoczesnie liczbe wyrazéw wektordw a; i @;:

Yin = [Aclngk,  Ajay = aj. (4.15)

Wymienione wyzej wskaZniki oceny dokladnosci modelu wyznaczymy dla
kazdego z poduktadéw omawiamych rozprzezonych réwnai (4.15). Do oceny
dokladnoéci modelu wykorzystamy nizej podane wielkosci.

Wspdlezynnik korelacji wielowymiarowej [6]:

Ry =] —/—, 4.16
e=\ &, (4.16)
gdzie:
N ~ — -~ P
Ry =) [Vin - Yi] Vi - Y4,
= (4.17)
N = —
Ria=) [Yin - Y| [Yin - Y4,
n=1 _
oraz
_ 1 X
Yi=5 Y Yin. (4.18)

R, okresla korelacje pomiedzy macierzami Y, obliczona w oparciu o wyniki po-
miaréw w locie, a A; {por. 4.7) dla n = 1+ N pomiaréw wykorzystanych do
identyfikacji. R, przyjmuje wartoéci z przedzialu 0 + 1. Jezeli Ry = 1 to istnieje
icista wspodlzaleznoé¢ pomiedzy modelem (f’k) a rzeczywistym samolotem.

Do oceny modelu wykorzystamy réwniez wariancje resztkowa [6].

Warianacje resztkows Si, z uwzgledunieniem podanych wyzej zalozeri dotycza-
cych bledéw pomiaréw, obliczymy ze wzoru:

N
Sk = \jN—l_—k S Win = Yien) " [Yin — Y. (4.19)

5. Numearyczna analiza

W oparciu o zaleznosci wyprowadzone w poprzednich paragrafach opraco-
wano komputerowy program obliczei wektora a (4.13) oraz wskaZnikéw oceny
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modelu (zal. (4.16) i (4.19)). Program opracowano w jezyku Fortran. Oblicze-
nia wykonano na 16-bitowym komputerze IBM/AT. Do rozwiazania réwnan
(4.15) stosowano podwdjna precyzje wykorzystujac przy tym algorytm Gaussa
z porzadkowaniem rownan. JIdentyfikacje charakterystyk samolotu {omdéwiona
w rozdz.4) przeprowawadzono dla wynikéw z pomiaréw w locie samolotu TS-
11”Iskra” (obliczonych wg. zaleznosci podanych w rozdz.3), podczas ktdérego wy-
konano wiazanke figur akrobacji lotniczej [7]. Na lot ten skladaly sie: rozpedzania
i hamowania samolotu (bez wykorzystania hamulcéw aerodynamicznych), zakrety
oraz nastepujce figury pilotazowe: beczki, petle, zawroty i nurkowania. W locie
tym przedzialy predkosci i przeciazenia obejmowaly pelny zakres uzytkowy tego
samolotu. Lot wykonany zostal w czasie 96 s. Dla potrzeb identyfikacji wyniki z
pomiaréw przedstawiono w dyskretnej postaci w liczbie N = 480 (por.(4.13)). W
oparciu 0 omawiane wyniki pomiardw przeprowadzono szereg obliczen testowych
wektora @ (4.15) oraz odpowiadajacych mu wartosci wskaznikéw oceny dokladnosci
modelu (4.16) i (4.19) dla réznych postaci macierzy A (4.9). Otrzymywane z ko-
lejnych obliczer wartoéci ww. wskaznikéw pozwolily na przyjecie koncowej postaci
A, zapewniajacej zadana dokladnoéé odwzorowania rzeczywistego samolotu przez
jego matematyczny model. Nizej zamieszczono koncowa posta¢ wierszowych ma-
cierzy sil i momentéw sil aerodynamicznych T 4z, T ay,... (4.5) oraz macierzy siinika
T, (4.6).

Macierze te wraz z Ag (4.10) decydujg o postaci macierzy A (por. (4.3) +
(4.10)). Przyktadowo macierze T4 i T 4; okredlone sa nastepujaco:

ae = [lods 18161801, L0 laMa, 61Ma, 1%, 0%, Ma, Ma? ,
(5.1)
P PMa RMa
Al = [ﬂ96h‘§v9|a|ﬂ1‘/l ‘/I y s lﬂlP V29ﬂ ﬂMa- tha]
Macierz silnika T, przyjeto w postaci:
T, = Foy[1,0,0%, 2,04, (5:2)

gdzie Fyp jest wspélczyunikiem ciggu silnika zaleznym od liczby Ma lotu i gestosci
powietrza.

Fyy okreslono na podstawie [3] w oparciu o charakterystyke predkosciowo-
wysokosciowa jednowirnikowego i jednoprzeplywowego silnika odrzutowego o
zblizonych osiagach do silnika samolotu TS-11. Wymieniona charakterystyka okre-
§la zmiane ciagu silnika funkcji liczby Ma lotu dla réZnych wysokosci lotu (gestosci
powietrza). Fyy wprowadzono do obliczer z uwagi na fakt, iz przedstawienie
funkcji regresji ciagu silnika T (zal. (4.6)), o wspolczynikach regresji zaleznych od
liczby Ma lotu oraz wielowymiarowej funkcji regresji sit i momentéw sil aerody-
namicznych (wektor C - zal. (4.4)) réwniez zaleznej od Ma, powoduje powstanie
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osobliwej macierzy A*. Przy rezygnacji z uzalezniania C) od liczby Ma otrzy-
muje sie niekorzystne z punktu widzenia dokladnosci wartosci wskaznikéw (4.16)
i (4.19). Nizej oméwimy wyniki obliczeri wspélczynnikéw wektora a; (4.15).
W pierwszej kolejnosci podajemy zmiany wartoéc wskaznikéw (4.16) i (4.19)
w wyniku przyjecia zerowych wartoéci wybranych wyrazéw a; (zal. (4.15)). W
tablicy 1 podano przykladowo zmiany wartoéci ww. wskaznikow oraz wartosci
wspulczynnika sily noénej, zaleznego od kata natarcia C,, dla przypadku (a) -
macierz T4 w postaci (5.1), oraz z pominieciem w T 4, nastepujacych wyrazow w
przypadku: (b) - 8y, (c) ~ 84, MaQ/V oraz (d) - 8, MaQ/V;, Q/Vi i Ma®.
Tablica 1
Cza }sz,(l Ska -
(a) | - 5.0022 | 0.9988 | 0.2101
(b) | - 4.9001 | 0.9968 | 0.3160
(c) | - 4.9693 | 0.9701 | 2.3411
(d) | - 4.9258 | 0.9589 | 4.8523

Po wyznaczeniu wektora a obliczy¢ mozna z (4.7) dla n—tej chwili czasowej
wektor ¥,,. W rozpatrywanym przypadku uzyskano praktycznie catkowita zgod-
roé¢ wynikdw obliczeri wektora ¥, z wektorem obliczonym w oparciu o wyniki
pomiaréw w locie Y',,. ‘

Nizej zamieszczono wyniki uzyskane z-rozwigzania réwnan ruchu samolotu z
wykorzystaniem wyznaczonych wspdélczynnikéw sit i momentéw sil aerodynamicz-
nych oraz charakterystyki obrotowe] silnika. Uklad tych réwmai ma postac:

Up=B8"'(-Fg+F) (zal(2.6)),
Go=Eg'Po  (zal(24)),

[X,Y,Z2)=E"[U,V,W), (5.3)
t W
a = =
arctg T
4
B = arcsin v

Na Rys.3 pokazano zmiane w czasie predkosci lotu samolotu podczas wiazanki
figur akrobacji lotniczej. Linia ciagla (model) dotyczy wynikéw z rozwiazania
(5.3), dla zmian w czasie: katéw wychylert steréw, obrotéw silnika oraz warunkéw
atmosferycznych okres§lonych z pomiaréw w locie. Linia przerywana (eksperyment)
dotyczy wynikéw uzyskanych z pomiaréw w locie.

Omawiane wyzej vyniki dotycza przypadku,w ktérym wspdtezynniki sit i mo-
mentéw sil aerodynamicznych oraz charakterystyka obrotowa silnika modelu wy-
znaczone zostaly w oparciu o wyniki z pomiaréw z ww. wiazanki figur akrobacji.

Nizej pokazano zmiany w czasie wybranycn parametréw lotu rzeczywistego sa-
molotu i uzyskanych z modelu w zakrecie (Rys.4) oraz pe impulsowym wychyleniu
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steru kirerunku (Rys.5). Wynikéw pomiaréw z ww. lotéw nie wykorzystano w
identyfikacji.

6. Uwagi koncowe

Zmieszczone wyniki porownawcze otrzymane z rozwiazania rownan ruchu sa-
molotu oraz z pomiaréw w locie, wskazuja na dobre odwzorowanie rzeczywistego
obiektu przez opracowany model, znacznie lepsze niZ w pracy [12], co jest rezulta-
tem konsekwentnie stosowane¢j metody identyfikacji.

Dokladnoséé odwzorowania rzeczywistego obiektu pogarsza sie dla lotow, w kté-
rych wartoéci wielkoéci charakteryzujacych tor lotu, sterowanie i ich pochodne
wzgledem czasu znacznie odbiegaja od analogicznych danych z lotu, ktére wyko-
rzystano do opracowania modelu.

Przedstawiona metoda wyznaczania wspélczynnikow réwmnan ruchu samolotu
moze by¢ miedzy innymi wykorzystana przy o;;racowywaniu modelu dynamiki lotu
samolotu do symulatora lotu.
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Summary

A mathematical model of a subsonic jet aircraft was described with the aid of iden-
tification method by means of regression. Measurement results for some linked aerobatic
figures were used for the identification. These flight measurement results and the time
history of control as in the real flight, obtained for the described model, were presented.
Some flight results, not used for the identification, were shown as well.
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