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Streszczenie

W pracy przedstawiono metodg badan oraz model systemu sterowania lotem samolotu.
Podano sposdb wyprowadzenia réwnan opisujagcych system oraz ich postaé ostateczna.
Omoéwiono budowe programu symulacji przeznaczonego na maszyn¢ cyfrowg oraz za-
mieszczono wyniki przyktadowych badan, uzyskane przy wykorzystaniu tego programu.

1. Wprowadzenie

Pod pojeciem systemu sterowania lotem samolotu rozumiano zbidr elementdéw o we-
wnetrznych sprzgZzeniach zwrotnych, ktérych zadaniem jest wymuszenie okre§lonego stanu
na obiekt sterowania (samolocie).

W sklad systemu sterowania lotem samolotu wchodza:

— samolot jako obiekt sterowania,

— uklady wykonawcze sterowania,

— zespot napedowy,

— pilot lub autopilot.

Na system oddzialuje otoczenie poprzez przycigganie ziemskie i atmosfer¢. Wzajemne
zaleZnoéci pomiedzy poszczegdlnymi elementami systemu ilustruje rysunek 1 w [3]. Ele-
menty systemu potraktowano jako moduly, zas niektdére z nich, jak na przykiad samolot
Jako obiekt sterowania, rozbito na dwa moduly opisujace dynamike lotu samolotu oraz
jego aerodynamike. TakZe program symulacyjny stworzony na podstawie opisanego
modelu systemu ma budowe modulows. T

2. Metoda badan i przyjety model

Jako zmienne stanu opisujace system przyjeto wielkoéci majace bezposrednig interpre-
tacje fizyczna. Ma to duze znaczenie dla latwosdci analizy uzyskiwanych wynikow oraz
modyfikacji symulowanego systemu.
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Do opisu ruchu przestrzennego samolotu przyjeto, ze samolot jest ciatem sztywnym
o szedciu stopniach swobody, ze sztywnymi wirnikami i wychylanymi, sztywnymi powierz-
chniami sterowymi. Uktady odniesienia zastosowane do opisu ruchu samolotu w prze-
strzeni, predkosciowy, samolotowy i ziemski, sa kartezjafskie i prawoskretne. Poczatki
ukladow predkosciowego i samolotowego leza w srodku masy samolotu, za$ jako ukfad
ziemski przyjeto ukiad lokalnego horyzontu o poczatku w srodku masy samolotu stojacego
na pasie startowym. Taki sposob opisu pozwala uzyska¢ zadane wyniki bez zbednych
komplikacji obliczen. Ponizej podano réwnania opisujace poszczegdlne elementy systemu
sterowania lotem samolotu uzyskane po przyjeciu opisanej metody.

2.1. Samolot jako obiekt sterowania. ROwnania ruchu samolotu wyprowadzono korzystajac
z zasady zachowania pgdu (ruch postgpowy) i kretu (ruch obrotowy). Réwnania ruchu
postgpowego zapisano w ukladzie predkosciowym odniesienia, za$ ruchu obrotowego
w ukladzie samolotowym. Do transformacji poszczegdinych zmiennych pomiedzy ukfadami
odniesienia wykorzystano rownania cosinusow kierunkowych.
— Réwnania ruchu postgpowego Srodka masy samolotu

Pcosacosf— R, _ R.+Psina _ R,+Pcosasinf

= ———ET . —g-sin®, A= Feoel, B o ()
G 4 Sin® cos P
V=4 cos® T Cos@ @
0= Acos@—Bs‘in@——?f—cos@, 3)
x, = Vcos@cos¥, 6]
¥, = Vcos@sin¥, ©)
z, = —Vsin®, ©6)

gdzie: V — predkosé lotu; ¥, @, @ — katy opisujace tor lotu samolotu; x,, y,, z, — wspét-
rzedne Srodka masy samolotu wzgledem ziemskiego uktadu odniesienia; R, R,,
R, — skiadowe sily aerodynamicznej dziafajacej na samolot; P — ciag zespotu

nap¢dowego.
~— Roéwnania ruchu woké! srodka masy samolotu:
1

. 1 .

Wy, = [(Iyx—Izl)w,,lco,l+lzlxl(cux‘wyl+w,l)+M,,xl+M,xl], @)

. 1

Wy, = I [(121—]xl)wzxw-"x+]7-1x1(w§1—w~’2"1)+Mﬂh+MSYx]’ (8)
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. 1 .

(Dzl'= ]z [(]xx—-Iyx)w-‘?lwyl+]z,x,(wxl_wxlwyl)+Maz,+szl]’ (9)
. 1 .
V= s F (w,,sinp+w, cosp), 10)
H = ©,,COS @ —w,8ing, an

P = Wy, +tgHw,,singp+w,,cosp), (12)
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gdzie: o, ®,,, w:, — predkosci katowe' samolotu; y, J, ¢ — katy orientacji przestrzen-
nej samolotu; I, I, , I, I, ., — momenty bezwladnosci samolotu; M,, , M,, ,
M,., — skladowe momenty aerodynamicznego dzialajacego na samolot;
M,y , My, , My, — skladowe momentu od zespolu napgdowego.
—. Rownania do wyznaczenia katéw $lizgu i natarcia o«
sinf = sin@singpcos®#—cosO cos P(sin psind cos g —cos psiny) +
—cos@sin ¥ (sin psindsiny + cos pcos ), (13)
@ = P, (14
sine = cos Pcos@sin? — (cos PsinOcos ¥V + sin Psin ¥) cos Peos p +
— (cosPsin@sin'F —sindcosP)cosHsiny. (15)
Ponizsze zaleznosci opisujace aerodynamike samolotu, tzn. sity i momenty aerodynamiczne

dzialajace na samolot, uzyskano na podstawie aproksymacji danych do$wiadczalnych:
— Sila oporu

1 ,
Rx = "é" QhVZSCxa Cx :f(a: okh Zg, éh’ 6;” 6_1;;, Ma), (l())
— Sila boczna
| .
R}' :?QhVISC}U Cy=f(ﬂ, ék’w:,aMa)a (17)
— Sila nosna
1
Rz = 2 QthSCz) Cz =f(a1 6kh Zg) Ma)y (18)

— Moment przechylajacy

1
Ala.)rl = T@h Vszmxl, mxl :f(ﬂ, 619 6!(, wxxswzla 6[1) 6h1 6:03 Ma), (19)

— Moment pochylajacy

i
Mﬂ.v. = "2— On VzSCamyla my, :f(a, 6\0: 6w:: ékh w_v,, Zg, éln 6h; 6:[1) Ma), (20)

— Moment odchylajgcy
|
M"Zl = 2 Qh Vszmzla 'nzl =f(ﬂ’ 6kaw21’ éh, 6:;:7 Ma)) (2])

gdzie: g5 — gestosé powietrza; S — powierzchnia charakterystyczna; C, — érednia cig-
ciwa aerodynamiczna; b — rozpigto$¢ plata, Ma — liczba Macha; ¢; — wychylenia
zespoléw wplywajacych na aerodynamike samolotu.
Funkcje wielu zmiennych opisujace wspélczynniki sit i momentéw aerodynamicznych
(¢s, ¢y, Czy My, my ,m;) przeksztalcono do postaci sum lub iloczynéw funkcji jednej
zmiennej, co pozwolilo na znaczne skrécenie i uproszczenie obliczed symulacyjnych.
Masa samolotu m i jego momenty bezwladno$ci w réwnaniach 1-3 oraz 7-9 s3
zmienne i zaleza od zuzycia paliwa oraz dzialania pilota.
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2.2. Uklady wykonawcze sterowania. Do opisu uktadéw wykonawczych sterowania przy-
jeto modele proporcjonalne tj. wychylenie powierzchni sterowej lub innego elementy
uktadu wykonawczego §; jest proporcjonalne do sygnatu sterujacego y; lub zmienia sig
proporcjonalnie w czasie, gdy sygnal sterujacy ma wartos¢ — 1,0 lub 1. Wyjatkami od
tej zasady sg modele ukladéw wykonawczych w kanale przechylenia samolotu i sterowania
spadochronem hamujacym. Uklad sterowania spadochronem hamujacym zamodelowano
jako uklad z czystym opdZnieniem. Zabudowany w kanale przechylenia serwomechanizm
zamodelowano jako czton inercyjny 1 rzedu.

2.3, Zespoi napedowy. ZaloZono, ze zespot napedowy sklada sig z dwu silnikow tego samego
typu, umieszczonych symetrycznie po obu stronach samolotu. Jednakze w ogélnym przy-
padku mozna rozwaza¢ dowolna liczbe silnikéw dowolnego typu zabudowanych na samo-
locie. Przyjeto quasiliniowy model dynamiki silnika. Model ten zapewnia odpowiednie
reakcje silnika na ruch .samolotu podczas symulacji lotu. Model systemu daje mozliwosé
sterowania kazdym z silnikéw niezaleznie, z uwzglgdnieniem ich wptywu na dynamike

lotu samolotu. Dla kazdego z silnikéw réwnania opisujace model dynamiki maja postaé:
\

. kl(n"n)
2ry T T[(n-v,-( AQ'rl(n'rp %,) (22)
P, = Pzr,(nzr, Ma) (23)

zaleznodci dla k;, 7;, 40,,, oraz P; uzyskano na drodze aproksymacji danych do§wiad-
czalnych, gdzie: k; — wspdlczynnik wzmocnienia i-tego silnika, 7; — stala czasowa i-tego
silnika, AQ.,, — przyrost wydatku paliwa i-tego silnika, P; — ciag i-tego-silnika.
Oddzialywanie calego zespotu napgdowego na dynamike lotu opisujg zaleznodci:

1
P=D'P (24)
)
Msxx = AI(P“_PN) (25)
M, = AzP——A3wzl(2 n,) (26)
U]
Mz, = Ao(Py— Pp)+Aswy, (mi—np) 27

gdzie: n; — predkosct obrotowe lewych silnikow; n,; — predkosci obrotowe prawych
silnikéw; Pi; — ciag lewych silnikéw; P,; — cigg prawych silnikow; 4; -— wspot-
czynniki zalezne od konstrukcii. '

2.4. Pitol, autopilot. W omawianym modelu systemu sterowania lotem samolotu przy-
jeto, ze pilot wykonuje zadanie sterowania w czterech kanalach, a mianowicie steruje
wysokoscia 1 predkoscia lotu oraz kursem i przechyleniem samolotu. Przyjeto liniowy
model pilota, ktérego strukturq i prace w kazdym z kanaléw mozZna opisaé réwnaniem:

a2y ' |
.1, 1 (T, dy' +y] —K(e,+Tcd ) (28)

" dt 2 dt
Vi (t) = yl(t—rp)
gdzie: T, — stala czasowa kory mézgowej; T,, — stala czasowa ukladu nerwowo-migénio-
wego, Ks — wspoélczynnik wzmocnienia zalezny od rodzaju wykonywanego zadania;
&; — blad minimalizowany przez pilota (sygnal wejsciowy); y; — sygnal wyjsciowy
np. wychylenia odpowiedniego organu sterowania; v, — opéZnienie.
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Opisany powyzej model pilota pozwala na przeprowadzenie badan symulacyjnych dla
bardzo roznego pod wzgledem jakosciowym sterowania.

W modelach autopilotow wydzielono czgsé wykonawcza i blok formujgey. Cze$é wy-
konawcza, odpowiedzialng za przemieszczenic odpowiednich powierzchni sterowych,
zamodelowano w postaci czlonow inercyjnych 1 rzedu. Blok formujacy, ktory wypracowuje
sygnaly uchybu dla czg¢sci wykonawczej, modelowano kazdorazowo w postaci praw stero-
wania, innego dla kazdego z symulowanych manewrdw, czy faz lotu.

Jako model otoczenia przyjeto Miedzynarodowq Atomsfere Wzorcowa stosowana
powszechnie w badaniach. Jako oddzialywanie otoczenia na samolot podczas lotu przyjgto
takze wplyw wiatru i turbulencji atmosfery.

Koncepcje budowy modulowej modelu systemu zachowano przy tworzeniu programu
symulacji systemu sterowania lotem samolotu. Umozliwia to modyfikacje i zmiany poszcze-
gblnych elementdéw systemu wraz z odpowiednimi procedurami bez zmiany pozostatych
elementéw i odpowiadajacych im procedur. Pozwala to na badania symulacyjne lotu
samolotu z roznymi typami silnikow, roznymi serwomechanizinami ukladow wykonaw-
czych sterowania lub z innymi wiadciwoéciami acrodynamicznymi i dynamicznymi samego
samolotu. Mozna tez badaé procesy sterowania lotem samolotu przy réZnym udziale
czlowieka, a wigc réoznym stopniu automatyzacji. Stworzony model umozliwia symulacj¢
dowolnych stanéw sterowanego lotu samolotu z mozliwoécia uwzglednienia niektorych
stanéw awaryjnych.

3. Przykladowe badania

Jako przykiadowe wyniki symulacji przedstawiono petle oraz beczke szybka na wzno-
szeniu. Petle symulowano wykorzysiujac model pilota, za$ beczke model autopilota.

S SRR S R R R R A f 1 T 1 IR SN SRR T 1
90 o . s _
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“ . P 2.
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0 l__l._ S R J ! L 1 0 i i 1 | 1 1 1 L
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Rys. 1. Wyniki symulacji petli
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Przebieg sygnaldw w - poszczegdlnych kanalach wykazuje prawidlowosci obserwowane
w rzeczywistym locie samolotu. Réznice w stosunku do tych ostatnich wynikaja 2 przy-
blizonej postaci modeli opisujacych aerodynamikg samolotu oraz zespét napgdowy i uktady
sterowania, Wyniki uzyskiwane podczas symulacji wykazuja jednak prawidtowo$é stwo-
rzonych modeli i potwierdzaja mozliwo$¢ ich stosowania w calym zakresie eksploatacji
modelowanego systemu-samolotu.

rlP1go T N T I 1,-1([0102~ T T T T T
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Rys. 2. Wyniki symulacji beczki na wznoszeniu

4, Whnioski

1) Przyjety model umozliwia caloSciowe przebadanie wlasciwosci samolotu jako systemu
sterowania z uwzglednieniem oddzialywania wszystkich jego elementéw skladowych
oraz wzajemnych sprzezen pomiedzy nimi.

2) Model systemu moze zpaleZé zastosowanie przy projektowaniu samolotow we wszyst-
kich fazach i na wszystkich poziomach projektowania.

3) Przedstawiony model systemu po odpowiednich modyfikacjach umozliwiajacych symu-
lacje w czasie rzeczywistym oraz uwzgledniajacych wymagania stawiane symulatorom
lotu moze by¢ zastosowany do ich budowy.
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MOJEIUPOBAHHME CAMOJIETA B BMIE 3AKPBITOM VIIPABJISAEMOI CHUCTEMBI

1TpencTaBneno MEeTON HCCIENOBAaHMIT M MOJENb CHCTCMb! YIIDABJIEHMA MOJETOM CaMoyiéra, a ToMe
MCTOj1 BEIBEJIEHIsI YPaBHEHHIT TUHAMMKH CHCTEMb] M MX OKOHHATENbHYK Gopmy. OBcykpeHo crpykrypy
CHMYJIHLHOHHOIT Tporpammel IpcanasHaueHod ansa OBM » nipencraBiienno  pesyisTaThl NOJYYEHDBIX
pacuéToB.

Summary
MODELLING OF AN AIRPLANE AS A CLOSED-LOOP CONTROL SYSTEM
The paper presents a method of investigation and a model of an airplane flight control system. It

includes: derivation of formulae describing the system and their final form, discussion of the structure
of the computer simulating program, and presentation of the results obtained with the program.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.



