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Automatyczne sterowanie lotem samolotu wymaga, aby oddzialywania sit zewnetrznych
nie wplywaly na charakter jego ruchu, a ewentualne efekty dynamiczne tych oddzialywan
byly jak najszybciej wytlumione. Zmiany w konstrukcji samolotu, a w szczegélnosci
wprowadzenie odpowiednich sprzezefi pomigdzy jego elementami wplywa zasadniczo na
dynamike lotu. Zadaniem optymalizacji jest zatem ustalenie takich zwigzkéw miedzy
ukfadem sterowania a parametrami konstrukcyjnymi samolotu, aby proces przejéciowy
wahan samolotu wywolany zewnetrznymi wymuszeniami byl jak najszybciej wyttumiony.

1. Réwnania ruchu samolotu

Jako szczegblny przypadek rozpatruje si¢ podluzny ruch samolotu o napgdzie odrzuto-
wym zaburzony warunkami poczatkowymi [4]. Przyjmuje sig, iz ruch odbywa si¢ w plasz-
czyznie pionowej, ktéra pokrywa si¢ z plaszczyzng symetrii samolotu, Réwnania ruchu
zapisano postugujac sig ukladem osi przeptywu Ox,z,, ktorego poczatek umieszczono
w §rodku masy samolotu. Zatozono, Ze samolot jest bryla sztywna, w ktérym uwzgledniono
sztywno$¢ i thumienie, ale uklad sterowania sterem wysokosci jest odksztalcalny.
Ponadto przyjeto dodatkowe zaloZenia:
— lot jest poziomy ze stala predkoscia;
— male wartoéci kata natarcia i wychylenia sterow wysokoéci pozwalajace na lineary-
zacje (sin ¥ ~ ¥; cos ¥ = 1);

— za zerowe wychylenie steru wysokosci, przy ktérym zapewniony jest lot poziomy,
uwaza si¢ polozenie, odpowiadajace najczgéciej spotykanym warunkom lotu,
a stwarzajace mozliwie najwigksza przejrzysto$¢ proponowanej metody optymali-

zacji.
Stosowane oznaczenia:
Cu — wspdlczynnik ttumienia wiskotycznego w ukladzie sterowania, (zredukowany)
"y — zredukowany wspolczynnik sztywnoéci w ukladzie sterowania,
k — wspdlczynnik sztywnosci zastepczej w ukladzie sterowania,

~ 2 = 2
Cy = C-rsu, %y = k- 54,
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rsu — promien bezwladnosci steru wysokosci,

Mgy — masa steru wysokosci,

ey — odlegto$¢ srodka masy steru wysokosci od jego osi obrotu,

Sy — wspolrzedna osi obrotu steru wysokosci wzdiuz osi x,

X4 — przemieszczenie raczki drazka sterowego w kierunku x,

I, — moment bezwladnogci samolotu wzgledem osi Oy,

Mgy — moment zawiasowy steru wysokosci,

Mgy, — sterujacy moment zawiasowy steru wysokosci,

Wen — wspdlczynnik przeloZenia pomigdzy wychyleniem steru a wychyleniem drazka

sterowego przy nieskonczenie sztywnym ukladzie sterowania.
Przy powyZszych zalozeniach i oznaczeniach uklad réwnan opisujacych ruch samoloty
wzgledem trajektorii lotu poziomego ma postaé:

av T oV? .
E’" —"%—COSQHCI"};””—'S—gSln’ya, (1)
dy, T . < OV

vV ™ smoz+C,—2;~ S a—gcosy,, '¥))

; do
"+M“'Q+Mo‘idt£'+M"'5”, 3

e d*y, s g o dy
’y(ﬁf—z‘w—z)—w M)t M

. dy,
Cp+Og+ugy: 0y = msu'eH'V—yT*(msH‘ en - Sy)-

d
'(%+%&)+MSH+M5A2+MH' eq - COSY,, @
gdzie:
7= %* ijy,a s Mgy = Wl - x4+ Cy - %y).

Wyeliminowujac z réwnan kat v, i jego pochodne oraz pomijajac réwnanie (1) jako
Ze przyjeto lot poziomy ze stalg predkosécia rownanie (2) mozna zapisa¢ w postaci:

Ay
dt

=by oa—g =0, Q29
gdzie

T
mV

LoV

b =
! 2m

+C3 S.

Uwzgledniajge (2') w réwnaniach (3) i (4) otrzymuje si¢ uklad réwnan samolotu z od-
ksztalcalnym ukladem sterowania w pastepujacej postaci:
ddg

‘+ﬂg‘d= Cl‘-*——dt +Co‘dﬂ, (5)

d*o gk do
ar T

ddy = - da  _
“d_tH +h0'5ﬂ = dj —dt—+a2 . ot+f, (6)
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gdzie:
Ma -— }?"’i‘bz * Md
af = ——-; ho = ———F
I, Cy+b, M
_ b,M* f= Msuz+ Msu(l+ep)
Gy = —————, =,
Cy+by- M° Cu+by- M
b, = MsH ey Sy at = __Mq+Ma_,
2 ]y > ]y
o 3 - M2y M*
Co = M , C, M , a3 = —b, =TT
I, 1, Cy+b,- M
W zapisie macierzowym ukltad réwnan (5) i (6) przedstawia sig nastgpujaco:
X = A-x+F, )
. da \
gdzie: x, = a, x» =W; X3 = Op,
010 0
A = | dy d; ho s F = 0 ,
d, ay h§ /

a wspolczynniki macierzy:
a; = (Cy - a,—ag),
az = (Cy-ay—af),
ho = (Co—C4 ‘Eo),

hg = ’—‘—l;o.

2. Optymalizacja parametréw dynamicznych

Wiasnoéci dynamiczne samolotu reprezentuje macierz stanu A, zatem dla okre$lenia
optymalnych parametréw zapewniajgcych najszybsze tlumienie wahan samolotu dalsze
rozwazania sprowadza si¢ do analizy ukladu bez wymuszed, czyli:

Xx=A-x. ®)
Wartosci wlasne macierzy stanu A okre$lone sa przez réwnanie charakterystyczne o po-
staci:

|A—rl| = 0, gdzie: I— macierz jednostkowa,

r; — wartoéci wlasne macierzy A.
Macierz A nie musi posiadaé rzeczywistych wartoéci wlasnych, ale poniewaz [A—rI| = 0

ma wspolczynniki rzeczywiste, to ewentualne zespolone wartosci wlasne winny byé sprze-
r=3

Zonymi. Poniewaz trA = 2 ry, a dla najszybszego tlumienia wahan samolotu Zada si¢
il

aby wartoéci wlasne byly niezalezne i posiadaly jednakowe ujemne cze$ci rzeczywiste o

o jak najwiekszym module [2], zatem:

trA
Rer, =0 = —3 -



238 M. Mro6z
Warunek ujemnych wartosci ¢ jest spelniony zgodnie z tzw. Sylvestra, gdy:

r=3
detA = nr,- < 0.
i=1

Warunki optymalizacyjne uzyskuje sig na drodze przeksztalcenia macierzy stanu A w ma-
cierz stanu A* stosujac przeksztalcenie [l]:

X =y e ©)
~a 1 0
zatem: y = A* -y, gdzie: A* = A—¢l = a, ay—a  hg

o a, a3 h¥-o

i wéwezas trA* = tr(A—ol) = trA—n- 0 = 0.
Poniewaz $lad macierzy A* jest réwny zeru, to wartosci wiasne detA* sg réwne zeru lub
sg urojonymi [1].
Aby rozwiazanie réwnania (8) bylo nierosnacym, to w wyznaczniku charakterystycznym
macierzy:

A—ol] = ~(@0*—p,w?+p0—ps), (10)
wspotezynniki p; (i = 1, 2, 3) wyrazajace si¢ zaleZno$ciami [3]:

Py = trA* = ay+h¥—3o,

~0 1 az—o  hg
2= ai—o a, h¥—cq|
p3 = detA¥,

winny spetniaé warunki:
pi < 0 dla i parzystych,
pi =0 dla i nieparzystych,
czyli:
— warunek pierwszy:
ay+h§—30 =0, (1)
— warunek drugi:
dash —h¥*—9ashy—44a%—9a, < 0, (12)
— warunek trzeci:
208 —3as h§* 4+ (9as ho — 18a, — 3a3) h§ + (278, ho + 9a, ay +9az Gz ho +2a3) = 0. (13)
Na podstawie warunkéw (11 - 13) przy zachowaniu stalych charakterystyk masowo-
geometrycznych samolotu mozna otrzymad relacje pomigdzy sztywno$ciag a thumieniem
w ukladzie sterowania zapewniajaca najszybsze wyttumienie wahan samolotu. Relacja ta
jest funkcja predkosei lotu i dla okreslonego typu samolotu jako znana zalezno$é moze
byé wykorzystana przy automatycznym sterowaniu lotem.
Przykladowo, dla samolotu o nast¢gpujacych danych:

T=10.000 N; @ =35900 N; 7, =2268 kgm?; S = 17,5 m?,
I,=187m; L=115m; C%=299621; C%= =31601;
Ce = —0,0744, '
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w ktorym dla uproszczenia obliczed przyjeto, iz 0§ obrotu steru przechodzi przez §rodek
masy steru, czyli ey = Q. Przy parametrycznie zmiennej predkosci ¥ (109, 150, 200, 250)
[m/s] uzyskano odpowiednio optymalne wartosci wspdlczynnika /i,

ho = =2 (2,015; 2,998; 3,985; 4,976).

It
Uzyskane wyniki $wiadczg, iz dla otrzymania optymalnych warunkéw tlumienia wahan

samolotu nalezy zmienia¢ wraz z predkoscia lotu wartosé f,, przy czym wzrostowi pred-
kosci odpowiada wzrost tego wspolczynnika.

Rys. 1. Zmiana optymalnej wartoéci wspdlezynnika A, w funkcji predkoéei lotu samolotu

Zmiana wspblczynnika o w rozpatrywanym przedziale zmian predkosci jest niemalie
liniowg funkcja, co sugeruje fatwos$é technicznej realizacji np.: poprzez zmiang wartosci
wspoélezynnika tlumienia wiskotycznego w ukladzie sterowania wraz ze zmiang pr¢dkosci
lotu.
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Peswme

OIITHIMATIM3ALIMS CBA3U COIPSDKEHHS B ABTOMATHYECKOM VIIPABJIEHWH
IIOJIETOM

Konnemmua ONTHMHM3alMH CHCTeMbI, ofecmedmBaromass camoe OwICTpoe 3aTyXaHHE MpolLecca
A.H. TonyCenuena s NUHCUHDX YPABHEHWI{ H-OTO CTENEHK, MOMKU(QUUKPORAHA AN CUCTEMLI QIU-~
CAHHOI MATPHUHO-BEKTOPHBIMU YDABHEHHAMH. Y CJIIOBHAA B MaTpHuHoil Gopme XatoT BOIMOXHOCTE OHICT-
POTO YCTAHOBJEHHA COOTBETCTBYIOIINX KO3(h(bHIAEHTOB U JIMHEAHBIX CHCTeM, & B GoNblmHCTBE CiTy-
YACB YpABHEHMS YNPABIAEMBIX NMHAMHYECKHX OOBEKTOB NpPUBEAEHB! B (DOpPME MATDHUHOH CHCTEMBI
ypaBHeHiH. Mo/ M(HIMPOBAHKELIT METOM HCTONB30BAHO IUIA ONTHMHBAIMH ECTKOCTH M Jemmdupo-
BAHMA KoJeOaHMil camMoJIieTR B 8BTOMATHYECKOM YNIPABJICHHHA OOJICTOM.
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Summatry

OPTIMIZATION OF COUPLING RELATIONS IN AUTOMATIC FLIGHT CONTROL

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 modified for the system described by matrix-vector equations
The matrix form conditions enable the fast determination of suitable coefficients for the linear systems
It is know that in the most of the 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 aircraf
oscilations in the automatic flight control.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 roku.



