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1.  Wprowadzenie

Samolot jest  obiektem  sterowania,  którego  właś ciwoś ci  statyczne i  dynamiczne zmie-
niają   się  wraz  ze zmianą   warunków  lotu, np. prę dkoś ci czy wysokoś ci  lotu. Zmiana tych
właś ciwoś ci  powoduje  znaczne  odchylenie  wskaź ników  jakoś ci  ukł adu  stabilizacji  od
wartoś ci  zał oż onych. Przyczynia  się  to do złej  sterowalnoś ci  lub nawet  także  do utraty
stabilnoś ci  samolotu.  Szczególnie  niebezpieczne  są   duże  zmiany  charakterystyk  statycz-
nych, które mogą   prowadzić do przekroczenia wartoś ci  granicznej  przyś pieszenia normal-
nego. Aby  zmiany  właś ciwoś ci  samolotu  nie wpływały  na charakterystyki  układu  stero-
wania  samolotem,  należy  je  uwzglę dnić  podczas  projektowania  tego  ukł adu.  Sprowadza
się  to w konsekwencji  do zastosowania  sterowania  adaptacyjnego. O sposobie  kompensacji
wpływu  właś ciwoś ci  obiektu  na  charakterystyki  ukł adu  sterowania  w  głównej  mierze
decydują   wymagania  stawiane  ukł adowi sterowania  oraz sposób  otrzymywania  informacji
o zmianach parametrów  obiektu, tj. metoda identyfikacji  parametrów jego  modelu mate-
matycznego.  Obecnie  dla  wię kszoś ci  obiektów  niestacjonarnych  stosowane  są   metody
syntezy ukł adów sterowania oparte na identyfikacji  parametrycznej, dokonywanej w czasie
rzeczywistym.  Zwią zane jest  to z wyż szą   jakoś cią   i elastycznoś cią   pracy  takich układów,
a  także  z  coraz  wię kszym  zastosowaniem  mikrokomputerów,  które  mogą   rozwią zywać
złoż one  zadania  identyfikacji  i  sterowania.

Poniż ej  przedstawiono  zasady  syntezy  algorytmów  sterowania  i  adaptacji  ukł adu
stabilizacji  samolotu  w  kanale  podł uż nym. Algorytmy  adaptacji  bazują   na informacjach
0  parametrach  modelu  matematycznego  samolotu  uzyskanych  drogą   identyfikacji  para-
metrycznej  w  czasie  rzeczywistym.  Postę powanie  takie  jest  moż liwe  przy  założ eniu, że
w  czasie  trwania  procesu  przejś ciowego  identyfikacji  i  adaptacji  właś ciwoś ci  statyczne
1  dynamiczne  samolotu  nie ulegają   istotnym zmianom.
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2.  Identyfikacja  modelu  matematycznego  samolotu

Dyskretny  model matematyczny  samolotu w  kanale podł uż nym przyję to  w postaci  [3]:

x{k+l)   =  A(k)x(k)  + B(k)d(k)  + w(k),  x(k) =   [4{k),  a(k)f,

z(k)  -   Hx(k)+v(k),  W

gdzie:  x(k),  w(k), z(k)  i v(k)  —  odpowiednio  wektor  stanu, zakł óceń, pomiarów i szumów
pomiarowych;  ó(k) —  sygnał   sterują cy;  A(k),  B(k)  i  H—odpowiednio  macierz  stanu,
sterowania  i  wyjś cia.
W  przypadku  słabej niestacjonarnoś ci  modelu  (1), na  odcinku  czasu  ATm&  dłuż szym niż
czas procesu przejś ciowego  identyfikacji,  moż na zaniedbać zmiennoś ci w czasie  elementów
macierzy  A{k)  oraz  B{k)  i  wówczas:

i( fc+ l )  -   Ax(k)+Bó(k)  + w(k),

z(k)  =  Hx(k)+v(k).  ( 2 )

Do  identyfikacji  parametrów  modelu  matematycznego  (2) na podstawie  pomiaru
sygnału wejś ciowego  d(k) i sygnałów  wyjś ciowych  z(k) zastosowano  metodę   najmniejszych
kwadratów.  Alogrytmy  identyfikacji,  otrzymane wedł ug  metody  najmniejszych  kwadra-
tów,  cechują   się   postacią   rekurencyjną   — a wię c  wygodną   do  obliczeń  numerycznych —
a  także  wysoką   zbież noś cią   i  dokładnoś cią   identyfikacji.

Identyfikacja  parametrów  modelu  matematycznego  samolotu  moż liwa  jest  poprzez
pomiar  sygnału  wejś ciowego  d(k)  (wychylenia  steru)  oraz:

—  jednej  współ rzę dnej  wektora  stanu  x(k)  (prę dkoś ci  ką towej  pochylenia  #(&)),
—  pełnego  wektora  stanu  x(k)  (pod  warunkiem,  że moż liwa  jest  obserwacja  ką ta

natarcia  «(&)).
W  przypadku  obserwacji  skalarnego  sygnału  wejś ciowego i wyjś ciowego,  model mate-

matyczny  (2)  przetransformowano  do postaci  kanonicznej  Frobeniusa  i nastę pnie prze-
kształcono  do skalarnego  równania  róż nicowego  o postaci

Hk)  =  G(k)<p+f(k)  (3)

gdzie:  f(k)  —  dyskretna  funkcja  przypadkowa  z  zerową   wartoś cią   oczekiwaną   (reszta
modelu),

G(k)  = [Ą k- l)J(k~2),  6(k- l), d(k- 2)],

9  -   [0i.aa.Ci, ej*.

Identyfikowane  elementy macierzy <p zwią zane  są   z elementami macierzy  stanu A i macierzy
sterowania  B równania  (2)  zależ noś ciami:

aL  =  a12a2l  — alxa2%,  a2  -   an+a22,

Jeż eli  zmiany  parametrów  modelu  (1) w czasie  trwania  procesu  identyfikacji  są   nie-
wielkie,  wówczas  do  identyfikacji  parametrów  równania  (3)  zastosować  moż na  algorytm
rekurencyjny  metody  najmniejszych  kwadratów:

P(k) =  P(A:l)P(A:l)G T(A:)[e- 1(fc)+ G()fc)P(Al)GT(fc)] - 1(7(A;)P(fcl)
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lub

(5)
/>(&) =  R(k—l)- R(k- l)GT(k)[Q~1(k)  + G(k)R(k- l)GI(k)]~ 1G(k)R(k- l),  v

przy  czym:  q>(k) — estymator  macierzy  parametrów  <p; Q(k) — współ czynnik  wagi;
£(fc) = (103- ^ 105)  / , / — macierz  jednostkowa.

Jeś li  niestacjonarność  identyfikowanych  parametrów  jest  silna,  wówczas  algorytmy
(4) i  (5) są na ogół  rozbież ne. Wówczas zdecydowanie  lepsze  wyniki  otrzyma  się  stosując
tzw.  ukł ad  równań  normalnych  metody  najmniejszych  kwadratów  [3],

Przy  dodatkowym  okreś leniu  ką ta  natarcia  a(k), identyfikacja  jest  moż liwa  wedł ug
nastę pują cego  algorytmu;

P(k) m P(k- l)- P(k- l)S(k)[Q-l(k)+ST(k)P(k- l)S(k)]-lS*(k)P(k- l),  ®

gdzie:  y — estymator  macierzy  parametrów  y>

=  [A\B], z(k)  =

Algorytm  ten wykazuje  dużo  wyż szą  zbież ność  i  dokł adność  identyfikacji  niż  algorytm
(4)  lub  (5).

3.  Algorytmy  stabilizacji

Podstawowym  zadaniem  ukł adu  stabilizacji  samolotu w kanale  podł uż nym jest  utrzy-
manie  charakterystyk  stabilnoś ci  i  sterowalnoś ci  na  okreś lonym,  zadanym  poziomie.
Ponadto  ukł ad  ten powinien  tł umić zakł ócenia wystę pują ce  podczas  lotu  samolotu w tur-
bulentnej  atmosferze.

Ogólny  schemat  ukł adu  stabilizacji  przedstawiono  na rys. 1.

mit ) Człon
wykonaw

u(t)
Autopilot

z członem
wykonawczym

nit)
(alt))

Rys.  1. Schemat  ukł adu  stabilizacji  w  kanale  podł uż nym samolotu

Autopilot w oparciu o wielkoś ci wyjś ciowe  samolotu i sygnał  m(t) przemieszczenia  drą ż ka
przez  pilota  generuje  sygnał   u(t).  Róż nica  sygnał ów  m(t)  i  u(t) stanowi  sygnał   uchybu,
który  czł on  wykonawczy  przekształ ca w przemieszczenie  steru  d(t). W dalszych  rozważ a-
niach  uwzglę dniono  tylko  wł aś ciwoś ci  statyczne  czł onów  wykonawczych,  wyraż one po-
przez  współ czynniki  wzmocnienia  statycznego,  które  jawnie  nie wystę pują,  a  zawarte są
odpowiednio  we współ czynnikach  wzmocnienia  samolotu  i w parametrach autopilota.
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Biorą c pod uwagę   spełnienie postawionych  przed  ukł adem stabilizacji  zadań,  najbar-
dziej  odpowiednią   jest  nastę pują ca  struktura  autopilota

t).  (7)

gdzie n(t) jest przyś pieszeniem  normalnym, a współ czynniki Kx{t),   K2(t)  i K^it)  są  para-
metrami  autopilota.  Struktura  ta  wykorzystuje  informacje  o  sygnałach  bezpoś rednio
mierzalnych.  Wprowadzenie  członu  ki(t)m(t)  zapewnia  stabilizację   statycznego  współ-
czynnika  wzmocnienia  ukł adu zamknię tego, a  pozostałe człony uwzglę dniają ce,  prę dkość
ką tową   pochylenia # (f) i  przyś pieszenie  normalne n(t)  dają   moż liwość  wpływania  na te
dwie  wielkoś ci.

Inne  struktury  autopilota, wykorzystują ce  informacje  o pochodnej  prę dkoś ci  ką towej
pochylenia 4(t) lub pochodnej przyś pieszenia  normalnego n(t), cechują   się  wię kszą   wraż li-
woś cią  na szumy pomiarowe (wynika  to z róż niczkowania sygnałów) i tendencją  do wzmac-
niania  zakłóceń  działają cych  na samolot.

Dokonując  syntezy  ukł adu stabilizacji  metodami przestrzeni  stanów  moż na zbudować
autopilot w postaci sprzę ż eń proporcjonalnych  od zmiennych stanu, co wyrazi się  równa-
niem

u(k)  m Kórnik)  + K2(k)Ą k)+Ks(k)a(k),  ,  (8)

gdzie  A: jest  dyskretnym  operatorem' czasu,  a  K5 (k) — parametrem  autopilota.  Procesy
przejś ciowe  a(7) i n(t) mają   zbliż ony  charakter,  stąd  należy  wnioskować,  że  właś ciwoś ci
struktury  (8) i  (7) są  podobne.

W  przypadku  wolnych  zmian  parametrów  obiektu  interesują cy  rezultat  uzyskano
stosując  jednokrokowy,  suboptymalny  algorytm  sterowania  o postaci

ó(Jfc)=   - [Ri  ̂ + B^QikjBr^B^Qi^Axiklk),  (9)

który  minimalizuje  wskaź nik  jakoś ci

Q  =  x[(k+l)\kYQ(k)x[(k+l)\k]  + R(k)62(k),  (10)

przy  ograniczeniach

x[(k+l)\k]   =  Axik\k)+Bd{k),  (11)

przy  czym:  x[(fc+ l)|jfc]- —predykcja  wektora  stanu;  Q(k) — macierz  współczynników
wagi;  R{k) — współczynnik  wagi;  x(k\k)  — wektor  stanu  otrzymany  na  wyjś ciu  filtr u
optymalnego.
Ponieważ

d(k) =  Kt{k)mik)- u(k)
stą d:

u(k)  =  Kj. ik)m(k)  - d(k).  (12)

Podstawową   wadą   algorytmów  (8) i  (12) jest konieczność okreś lenia  ką ta  natarcia a(fc).

N a  rys.  2  przedstawiono  stopień  kompensacji  zakł ócenia  działają cego  na  samolot

przez  poszczególne  struktury  autopilota. Podczas  symulacji  ukł adu stabilizacji  zał oż ono,

że zakłócenie w (t) ma charakter sygnału sinusoidalnego  o jednostkowej  wartoś ci  ś redniej.

Odpowiedź  samolotu  na zakłócenie w  (t)  oznaczono  poprzez  4w(t)  i  nw(*) ,  natomiast

odpowiedź  ukł adu stabilizacji  — poprzez 4(t)  i n(t). Z  przedstawionego  rysunku  wynika,
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Rys. 2. Wpływ  struktury  autopilota na kompensację  zakłóceń działają cych  na samolot

że  struktury  (7) i  (8) mają   zbliż one  właś ciwoś ci  z punktu  widzenia  tł umienia  zakłóceń;
natomiast  struktura  (12) silnie  tł umi  zakłócenie. We wszystkich  przypadkach  założ ono
identyczne  poł oż enie biegunów  ukł adu  zamknię tego.

4.  Algorytmy  adaptacji

Punktem  wyjś cia  do syntezy  algorytmów  adaptacji  jest  bież ą ca  znajomość  charakte-
rystyk samolotu w postaci macierzy  stanu A  i sterowania B dyskretnego  modelu matema-
tycznego  (2). Moż liwe jest  także  okreś lenie macierzy Ac  i Bc  cią głego modelu matematycz-
nego  samolotu  w kanale  podł uż nym za poś rednictwem  zwią zków  przybliż onych

Bc  =  BIT,
(13)
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gdzie  T jest  okresem  impulsowania  sygnałów,  a  /  —  macierzą   jednostkową.  Jeż eli  okres
impulsowania  jest  duż y,  to  równań  (13)  nie  moż na  stosować  ze  wzglę du  na  duży  bł ą d
okreś lenia  macierzy  Ac  i  Bc.  Również  w  przypadku  małej  wartoś ci  T  równań  tych  nie
moż na  stosować,  gdyż  bł ą d  identyfikacji  silnie  wpływa  na  macierze  Ac  i Bc.  Dokładniej
parametry  modelu  cią głego  wyznaczyć  moż na  z  równań:

A

Bc  =  [ e xp ( ^c r ) - 7 ] - Me5.  (14)

Transmitancje  cią głego  modelu  matematycznego  uzyska  się   z  równania

Go{s)  ~~d(ś )-  H[S  cJ  c  T

gdzie  H=   [1,0].

Podana  metoda  identyfikacji  nie  pozwala  wyznaczyć  transmitancji  G  (s) =  - j~y  =
o(s)

X  (1 — T2s2)
=   2"l   ę   '  ,  a  właś ciwie  zer  tej  transmitancji,  gdyż  mianowniki  transmitancji

Gn(s)  iG- (s  są   identyczne  [3]. Zera te na ogół  mają   znikomy wpływ  na proces przejś ciowy
n{t)  i moż na je zaniedbać. Współczynnik wzmocnienia przecią ż enia  okreś la  się  z zależ noś ci

gdzie:  V—prę dkoś ć  lotu;  g — przyś pieszenie  ziemskie.
Zakładają c,  że  w  czasie  trwania  procesu  przejś ciowego  identyfikacji  i  adaptacji  para-

metry  modelu  matematycznego  samolotu  nie  ulegną   istotnym  zmianom,  to  problem
syntezy  algorytmów  adaptacji  moż na rozwią zać  klasycznymi  metodami  teorii  sterowania.
D la algorytmu  autopilota  (7), zastosowanego  w  obwodzie  sprzę ż enia  zwrotnego,  transmi-
tancja  ukł adu  zamknię tego  samolot- autopilot  ma  postać  (patrz  rys.  1)

m(s)  ~

gdzie:  m(s) —  transformata  sygnału  przemieszczenia  drą ż ka;

Kn

A^

l+K 2K- +K3Kn  '

Algorytmy  doboru  nastaw  (algorytmy  adaptacji)  parametrów  autopilota  Kt{t),   K2(t)
i  A"3(Ż)  moż na  okreś lić  [4]:

—  z warunku  stabilizacji  wartoś ci  maksymalnego  przeregulowania  ap  i  stałej  czasowej
T

—  z warunku  stabilizacji  stałej czasowej  Tz  i współ czynnika  tł umienia  |x .
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Jeż eli  jest  moż liwość  okreś lania  ką ta  natarcia a (0  wskazane  jest  posłuż yć się   algoryt-
mem  (8)  lub  ewentualnie  (12), gdyż wówczas  nie  ma  potrzeby  wyznaczania  parametrów
cią głego  modelu  matematycznego  na  podstawie  modelu  dyskretnego,  co  zwią zane  jest
z  okreś lonymi  bł ę dami.  Dyskretna  transmitancja  ukł adu  zamknię tego,  dla  algorytmu
autopilota  (12),  ma  postać

G(z)  -   ^  =   CW- A  + BKl- iBd- KJ,  (18)

przy  czym:  jeś li  C =  [1, 0],  to  y(z)  =  # (z), a  gdy  C  =  [0, 1]  to  y{z)  =   cc(z); natomiast
2f  =   [K 2,K5l

Alogrytmy  adaptacji  parametrów  K2  i  K5  moż na  okreś lić  na  podstawie  zadanego
położ enia  biegunów  transmitancji  (18).  Przyjmują c,  dla  zadanego  położ enia  biegunów,
równanie  charakterystyczne  ukł adu  zamknię tego  w  postaci:

z2+dz+e  =  0  (19)

oraz porównując  odpowiednie współczynniki  równania  (19) i równania  charakterystyczne-
go  transmitancji  (18),  otrzyma  się   zwią zki  na  wartoś ci  parametrów  autopilota  K2  i  K5

dla  dwu  przedstawionych  metod  identyfikacji.  Parametr Kx  okreś lony  został  z  warunku
utrzymywania  na  stał ym  zadanym  poziomie  Kt  statycznego  współczynnika  wzmocnienia
Knz  przyś pieszenia  normalnego  n(t),  czyli  (patrz  równanie  (16))  -

V
Knz  =   K$z  • •  •   —  Kt  (20)

lub  ewentualnie  z  warunku  stabilizacji  współczynnika  wzmocnienia  ką ta  natarcia oc(t),
okreś lonego  z  transmitancji  (18).

W przypadku  stosowania  algorytmu  (12), macierze modelu matematycznego  samolotu
A  i B  okreś lane  są   w  procesie  identyfikacji,  natomiast  Kt  —  z  równania  (20).  Istotny tu
jest właś ciwy  dobór  wartoś ci  współczynników  wagi  tego  algorytmu,  które należy  okreś lić
np. drogą   symulacji  ukł adu.  Dobre rezultaty  uzyskano  uzależ niając  wartoś ci  tych współ-
czynników  od  aktualnej  wartoś ci  wychylenia  steru  w  układzie zamknię tym.  Jeż eli  zmiany
parametrów  modelu  matematycznego  samolotu  są   szybkie,  wówczas  układ  stabilizacji
z  algorytmem  (12)  może  utracić  stabilnoś ć.

5.  Podsumowanie

W  pracy  przeanalizowano  problem  stabilizacji  samolotu  w  kanale  podłuż nym z  uw-
zglę dnieniem zmian parametrów statycznych i dynamicznych samolotu.  Zmiany te okreś la-
no poprzez  identyfikację   parametryczną,  której wyniki wykorzystano  do korygowania  war-
toś ci parametrów  autopilota przy  pomocy odpowiednich algorytmów  adaptacji. Zagadnie-
nia  syntezy  algorytmów  identyfikacji,  stabilizacji  i  adaptacji  omówiono  przy  założ eniu
quasistacjonarnosci  parametrów  samolotu  w  czasie  trwania  procesu  identyfikacji  i  adap-
tacji.  Założ enie to  moż na przyją ć  dla wię kszoś ci obiektów  latają cych.
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P  e 3  IO  M e

IIPOBJIEMA  CTAEHJIH3AIJ,HH CAMOJlETA  C HCIIOJI63OBAHHEM
IJAPAMETPHHECKOJł  HflEHTH<E>HKAIJ,HH

B  pa6oTe  npoBeflCu  ananii3  craSH Jiimipni  caiwojieia  B  npoflOJitHoM   KaHajie  yiHTHBan  H3MeHeHira
CTaTiiqecKHX  H flHHaMMecicHX napaiweipoB  caMoneia.  3 TH H3MeHeHHH onpeaeJineTCH  *iepe3  napaiweTpH-
Mecicyio  HfleiiTHdpHKar̂ Hio  #HCKpeTHoft  MaTeManraecKOH  MOAEJIH  caMOJiiiTa  MeTOAOM  HaHMen&uiPrx  raaA-
paroB.  Pe3yjibTaTw  HfleHTHcbHKanHH HBJIHIOTCH ocHOBoń flJiJi HcnpaBneHHH 3Ha^eHHit  napaiweTpoB  CHC-

cra6i«iH3ai;HH —  HcnoJiŁ3yH cooTBeTCTByiomae  ajiropHTMbi  aflanTamiiH  Bo BpeMK  H3MeHHioinHxc;i
M  noJie'Ta.  IIpoGjieMBi  HflenTHcpHKauHH, era6njni3anHH  H a^ariTanHH  iipeneraSneno  HCXO^H H3

He6oJii>uiHX  H3MeneHHH napaiweTpoB  MaTeMainMecKOH Mo/jenH  caiHone'Ta  BO BpeMa  npoira-
xo>i<fleHHH  nepexoflnoro  npoi;ecca  HfleHTHdpHKaqHH  H

S u m m a ry

SOLUTION  OF THE PROBLEM  OF STABILIZATIO N  OF  AIRCRAFT  BY  MEANS
OF  PARAMETRIC  IDENTIFICATION

The  problem of  stabilization  of an aircraft  in the oblong channel with  regard  to changes of  its static
and  dynamic parameters  is  analysed.  The changes  are  determined by  means  of  parametric  identification
of  discrete mathematical model  of  aircraft  by  the method  of  least  squares.  The  results  of  identification
provide the basis  for  correcting the values  of  the parameters of  stabilization  system  provided  proper algo-
rithms of  adaptation during changeable conditions of  the flight  are used. The problems  of  identification,
stabilization  and adaptation are presented on the assumption  that small  changes  of  the parameters of the
mathematical model of aircraft  take place during the transient process  of  identification  and adaptation.

Praca wpłynę ła  do  Redakcji  dnia 19  marca 1986  roku.


