ZESZYTY NAUKOWE POLITECHNIKI ¢LASKIEJ 19911
Seria: AUTOMATYKA 3 . 103 Nr koi .109q ]

Walerij JURKIEWICZ
Marian BE-ACHUTA
Konrad WOJCIECHOWSK!

SYNTEZA UKELADU STEROWANIA RUCHEM SAMOLOTU

W PLASZCZYZNIE PIONOWEJ

Streszczenie. W pracy przedstawiono zastosowanie metody lokalizacji
do syntezy uktadu sterowania ruchem samolotu w plaszczyzZznie pionowej w
warunkach niepedne” informacji o jego modelu. Charakterystycznymi
cechami metody iokaiizacji jJest wykorzystanie w sprzezeniu zwrotnym
eopréocz wektora "stanu roéwniez jego pochodnej wzgledem czasu oraz
zastosowp.je duzych wspédczynnikéw wzmocnienia, co w sumie pozwala na
.ikwidacie wpdywu niepewnosci | uzyskanie trajektorii wyjsciowej o
zatozonych z géry wdkasnosciach. W pracy przedstawiono model samolotu
wraz z przyktadowymi danymi 1iczoowymi . oraz podano definicje
stosowanych uk#adéw wspédrzednych. W zakonczeniu pracy przedstawiono
wyniki cyfrowej symulacji pracy zamknietego uk#adu sterowania.

.. eprowaczenie

Synteza prawa sterowania dla wielowymiarowych nieliniowych obiektéow 1
roznych zadan sterowania jest stale aktualna, dziedzina badan zaréwno
teoretycznych, jak 1| aplikacyjnych. W dziedzine tej istnieja .przyktadowe
"“trudne”, obiekty, ktére Ze wzgledu na ich wkasnosci dynamiczne wykorzystuje
sie do teStownia opracowanych algorytméw sterowania. Jednym 2z takich
obiektéw jest samoiot.

W pracach poswieconych sterowmu samolotu jak i syntezie praw
sterowania odnalezé mozna wiekszos¢ podstawowych idei 1 podejs¢ teorii
sterowania.

Najprostszym | najczesciej stosowanym podejsciem jest linearyzacja
modelu w wybranym punkcie iub wzdtuz wybranej trajektorii, a nastepnie
zastosowanie dc otrzymanego modelu® liniowego klasycznego podejscia
czestotliwosciowego iub liniowe kwadratowego 15.6 .101 W pracy T7]
zaproponowano zastosowme metody H do modelu Imearyzowanego przedziatami.
Stosuje -sie sterowanie z. modelem odniesienia oraz roézne.wersje sterowania

adaptacyjnego t-.T41.
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Wymienione powyzej podejscia daja zadowalajace rezultaty przy
zatozeniu dziatania uktadu sterowania w niewielkim otoczeniu punktu pracy
oraz znajomosci poprawnych parametrow modelu. Jezeli zatozenia te nie sg
spednione jakosésterowania moze by¢ niska lub uktad sterowania moze
pracowa¢ niepoprawnie.

W pracy rozpatruje sio zadanie syntezy dwuwymiarowego ukdadu
sterowania parametrami lotu w plaszczyznie pionowej przy wymaganiu
auhonornicznosci poszczegélnych toréw ukdadu zamknietego oraz niezaleznosci
ich whkasnosci statycznych i dynamicznych od zakdécen i zmian parametroéw

sterowanego obiektu, co. w sposéb istotny wyréznia podejsScie proponowane w

Piacy.

Rozwigzanie tak sformutowanego zadania mozna uzyskacé przez
zastosowanie ogémej metody syntezy praw sterowania nazywanej "metoda
loKFi3ir.acji ” 1S.15-16j".

Metoda lokalizacji jest rozwinieciem idei wykorzystania czasowych

pochodnych wielkosci wyjs$ciowych jako argumentéw prawa sterowania w
powigzaniu z koncepcja zmniejszania wptywu zak#6cen przez stosowanie duzych®
wspét czynnikéw wzmocnenia w petdi sprzezenia zwrotnego ;12.13,20.211i-

W pracy przedstawiono pe#ny model przestrzennego rucnu samolotu oraz
szczeg6lny przypadek ruchu w plaszczyznie pionowej. Dla przejrzystego i
jednoznacznego przedstawienia modelu i1 sformutowania zaaanie sterowanie
wprowadzono wczesniej definicje stosowanych .tikiadéw wspédrzednych 1 .ch
wzajemnych transformacji.

a zakresie syntezy uktadu sterowania przedstawiono kolejne, metodo
wyboru struktury prawa sterowania i doboru jego parametréw liczbowych,
warunki realizowa lnd$ci zadanych trajektorii wyjscia jak e.réwniez dyskusje
wpdywu diitréw rézniczkujacych na whasnosci uktadu zamknietego

V zakonczeniu pracy zamieszczono wyniki cyfrowej sumulacji zachowania
sie uktadu =zamknietego przy skokowych zmianach wartosci zadanej, gdzie

parametry aigorytmu sterowania wyznaczone zostaty teoretycznie.

- Kcde. przestrzennego rucnu samolotu

~ - ~%a~ wsnétrzecry:n i transformac ie

Wyrézniamy nastepujace prostokatne i prawoskretne ukktady. wspédrzednych?
“"kkad inercyjny 1. ktérego poczatek ¢ wybrany jest dowolnie na
powierzchni ziem: , za$ osie ox . ly leza w phaszczyznie stycznej w
punkcie o o0 powierzchni ziemi.
1. Uktad grawitacyjny G z poczatkiem o w punkcie (X,y .z) .stanowiacym $rodek
ciezkosci samolotu mi osiach rownolegtych i zgodnie skierowariith z oSiam:
uktadu I .
3. Uk#ad samolotowy S z poczatkiem o, osia oxs réwnolegta do osi podtuznej
samolotu i zwrocie wektora predkos$ci.oraz osia cys skierowang na prawe
skrzydlo.
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4. Uktad przeptywowy A 2z poczagtkiem w punkcie o,
kierunku op4ywu
5. Uktad trajektorii
wektora predkosci

przez osie oxQ

wspédrzednych C
Zaktadajac,

okreslenie czterech macierzy pozwala na dokonanie

dowol

samolotu
.0yo .
Transformacje re.

okresla

nymi

rys.1.

Macierze wektory okreslajace poszczegélne transformacje maja
postacie:
cosO QoS cos6 siny -sine
sIn@ sine cosy sinp stn0 siny/ simp cose
DSOCG,O,uO (-cosO0 siny/ ) -*-cosp cosy (€))
cos<p sine cosy cos<p sine siny/ cos0 cose
m+sin0 siny/ (-sin0 cosw )
gdzie e kat pochylenia
L >3 kat przechylenia
w kat odchylenia
SoCO,O,be DOSCO,p,y>
=0 R (2)
— 3x3
Dot Do € F ®
41
cosa cose -cosa. sinf3 -sina
DypCa-ft? sinfi cose 0 ®
sina cosft -sina sinfi
?dz:e

n ') (§g

Rys.1. Transformacje pomiedzy wyréznionymi

wektora z

macierz

B gy

i skierowang zgodnie z ruchem obiektu.

T -z poczatkiem w punkcie o.

uktadu
DcB(rotacja) i

ze kazda z okres$lonych dalej macierzy,

z pieciu wyréznionych uk#adéw wspétrzednychtco

( BO s - rOS-) <DS’A

osig oxt

wspé4rzednych B
wektor
rotacji

transformacji

—rgx)

uktadami

osia oxA roéwnolegta do

réwnolegta do

.osig oyT roéwnolegta do plaszczyzny utworzonej

do  uk+adu
rcB(translacja).
jest nieosobliwaj
pomiedzy
ilustruje graf z

wspodrzednych

Fig .1 . Transformatlons beetwen coordinate systems

kat natarcia.

kat $1lizgu
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Rys.2. interpretacja fizyczna wiel-
kosci sterujacych 6, &n,GV.
interpretation of
i 9By -

Fig.2. Physical
the control variables

Rys.4. PredkoSc:
w uklaazie S samolotu.

liniowe 1 katowe

Fig.4. Linear and angular veloci-

ties iIn the aircraft coordinate

system S.

Rys.3. Katy Eulera 0. <. v.okres$Sla-
jace orientacje uktadu samolotowego
S wzglederr. ukdadu inercyjnego 1.
Fig.3. Euler angles 0. <. v, of the
aircraft coordinate system S 1in re-
lation to the inertial system L

Rys.5. Predkos¢ powietrzna, kat
natarcia a. kat $lizgu ft przy zero-
wej predkosci wiatru v, -0.

Fig.5. Air velocity., angle a of
attack and sideslip angle ft for
zero wind velocity vV—O.
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Rys.6. Predkos$¢ powietrzna, kat
natarcia a, kat $Slizgu ft przy nie-
zerowej predkosci wiatru v

Fig.6. Air velocity, angle a ot
attack and sideslip angle ft tor

non-zero wind velocity v, -

Sys.8. Predko$¢® powietrzna, kat
natarcia, @, przy zerowej pred-
kosci wiatru v, i ruchu w pia-
ezczyznie pionowej .

Fig.-8. Air velocity, angie a ot
attack for .zero wind velocity
w in case of longitudiona:
motion.

Rys.7. Katy Eulera 8, <. w.okres$la-
jace orientacje uktadu samolotowego
S wzgledem uk#adu inercyjnego I dla
przypadku ruchu w ptaszczyznie pio-
nowe j -

Fig.7. Euler angles 8. <, y, ot the
aircraft coordinate system S in re-
lation to the inertial system 1 .in
case of longi.tudionai motion.

Rys.9. Predko$¢ powietrzna, kat
natarcia a przy niezerowej
predkosci wiatru i ruchu

w ptaszczyznie pionowej

Fig.9. Air velocity, angle a of
attack for non-zero wind veloci-
ty v,, in case of longitudional!l

\"
motion.
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cosy cOsT! -cosy sonri -siny
CTICy .rp = SHTI) cosT) o]
siny cosTi -siny sin/ cosy J
gdzie y kat nachylenia trajektorii, 7 kat drogi
r = [x,ii.s]T
Dynamika i kinematyka ruchu przestrzennego

Wojciechowski

©)

Ogélne roéwnania opisujace dynamike ruchu przestrzennego bryty sztywnej

w inercyjnym uktadzie wspédrzednych 1 maja postad:

mw X v
gdzie masa 1 moment pedu
\Y; wektor predkosci ?V sita zewnetrzna
> predkos¢ katowa M moment zewnetrzny
W uktaczle wspétrzednych S mamy:
Vedfnov e T
o>-[p-t2.r '
1 = Jo. J - diag JX.Jy.JZ)
Réwnania dynamik ruchu postepowego przyjmuja przy
oznaczeniach postaéd:
i we-vr 1 rx 4
J - mjmr-wp - Fy -
oj L i’ %

gezie sity zewnetrzne F 1=1 .2,3 oméwione sg w p.2.3-

Réwnania dynamiki ruchu obrotowego przyjmuja postac:

fp ; <J -J Sro r Mx ..
4 =y } 1
-k @~ 1C)-JTpr 0o ! My t
cJ_-J L. W< Hz \ ¢
Lt y UYap - -

@!

a.

Cl10"
i

112.

powyzszych

s3>

gezie wyrazenie no momenty zewnetrzne V przedstawione jest w p.2.3.

Réwnania kinematyk; wyrazaja zwigzki

pomiedzy potozeniem a predkoscia

dla ruchu postepowego oraz katem a predkoscia dla ruchu obrotowego
Przypominajac, te wektor (X,y,z]T okresla potozenie $rodka ciezkosci
uktadzie T za$ wektor v ma w tir. uktadzie postaé v=tv,0,C’T gdzie

2 z 2 IX2 . -
v = (U +v— +w i .mozemy napisac:
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\Y% X u
y =Djr<r-'@ 0 lub § = DpeCO 0, YO u @s)-
2 0 2 w

Dla ruchu obrotowego odpowiednie zalezno$ci maja postac :

i | p 0 COSrp -sin<p
Q =rpEc) . T@ (6.0) - 1 sxrp tgQ cos<p tg0 (16)
I_ V— L] r 0 SXTH1pScO0SO costp/cosS

oraz z zatozenia &*n/2.

2.3. Sitv 1 momenty zewnetrzne

Silami zewnetrznymi sa: sita ciezkosci 0O, ciag silnika C oraz sita
aerodynamiczna A. W ukdadzie wspoédrzednych G sita grawitacyjna ma postac:
i0,0. gm an
Zaktadamy.ze w uktadzie wspoédrzednych S sita ciaggu przedstawiona moze
by¢ v postaci :
c.* acc')C @.,o,o07]r - as)
gdzie t Jest wielkoscig, sterujaca silnika zas$ a” statym wspédczynnikiem
proporcjonalnosci.

S.+a aerodynamiczna przedstawiona w uktadzie wspédrzednych A ma postac:
a « 3 pChJ vg £ (ck,cy -c, I a9

gdzie p-p(h) gestos¢ powietrza jako funkcja wysokosci h. v~modut wektora
predkosci wzgledem powietrza, S*diag [Sx,5y,SZ] macierz wspétczynnikoéw
Wagowych majacych wymiar powierzchni, Cv.c”,c_ dane funkcje zmiennych
a.fI.Gk.6V & .

W uktadzie wspoédrzednych S moment pochodzacy od sidty grawitacji jest
réwny zeru, poniewaz poczatek ukdtadu S znajduje sie w $Srodku ciezkosci
samolotu.. Zaktadamy. ze w tym samym uktadzie wspédrzednych moment
powodowany ciagiem silnika jest réwniez zerowy.

Moment aerodynamiczny w ukdtadzie wspédrzednych A wyraza sie ogoélnie
postacia:

W e 5 pChO v_ Si. [mx,my im, 37 (20)
gdzie pct-o. S maja takie same znaczenia jak w okresleniu sit
aerodynamicznych, t—diagti.X.Ly,LZl- jest macierza, wspédczynnikéw majacych
wymiar dtugosci, m .m, .m sg danymi funkcjami zmiennych oxfi.6 6V ,6I -

2.4. Model przestrzennego ruchu samolotu

Model przestrzennego ruchu samolotu dany- jest nastepujacym uktadem
réwnan:



82 W. Jurkiewicz. M. B#achuta. K. Wo jciechowsfr.;

rx tty ru
] » = Das<e-e.wl] 'y
L+ . Lo
i7" rp
“ 7 (EE>
|t (E£>) @,
L* - rd
S w?-ur 0 * oy e S
iV M| ur-u»p =/a DSOCB, <p.vO o thCC o - PChI vc2) DSV "y
w up-ue 6 j 0 . s W -V 52?2 ooy
(23;
p ¥ct -Jonj ] oW
SR 1= . o X £ ca/y o1 i
I\ - ty- A <V*—J_2>pr _II =5¢C o Egplas ?) ¢ j N |
1,7 ] . J “\\
Dodatkowe zaleznosci pomocnicze maja, postac:
%.\i*_:'l u s " Vx 4
vay | - -u - Z>SGC&I&.W? Vvv 1
Lve 3 L« J Yz l
ax ,cy aa ue;
a-e tg Cy Iv i27)
Sr: sir. Cyav /Vol) ol
“mi‘$vw *Vvy eVv; * Jest wektorem predkosci, wiatru w. uktadzie i
§>3. Moce; “ruchu samolotu w ptaszczyznie Pionowe :
2akiadatac ¢ s v = C, ®» 0 otrzymujemy, na podstawie réwnan ruchu
irzenne.-70. ze roéwniez p e 0, y—-GCG, J= 0. Mamy zatem:
L b 2

*0 =@ O0ur Q ;
RN



Synteza uktadu sterowania., rucnem samolotu .

6
R +
0 | N <e0) i< (30)
0j - - - [o
N o - ] ch
rv i r utQ i _ ri .
e ml 0 i=m D_ X 0,0.05 6 +a’tb” -
. m-I i=m so 0 2pC/O vg DSP_Ca,OJ>S Cy
3 i—uo j e - 0 L©
GD
0
oo -
Q g -poui Vo et /23 i i pm, 32)
\ 0 « O
i w
Ostatecsnie “k+ad roéwnan opasujacych ruch samolotu w ptaszczyznie
Pionowe” przyjmuje postac:
<®m U co.st- - w sinr&
.m =-u sint - u cpsO
e -y
o - %~ sine & £ o.- % pv*2 <S coscu - tc_sincu>
m °c mPY a SOXX bl
v = oi0o @ N COSS u 7 pvzcs i sino S_c _cosad”
m a XX z z
L5 7 33
5 7 (€
ilaieznoici pomocnicze przyjmuja postac;
v A U - v, cose - V smB
ax VX~ vz
V mw- Vv sine- - v__ccsS
<32 VX w2
vG v V;y’ V’SZ
[ = arc. Cv = i
oz a>
$Ja uproszczenia wstepujacych"”dale”, wrazen w pracy zaktada sie vW—O.
2.6/ Przykt aoc-we cane liczbow®
Dane liczbowe wymagane dla przeprowadzenia, cyfrowej symui-a «
zamknietego uktadu sterowania mozna podzi ¢ na nastepujace grupy.
1 Wartos$ci parametroéw.
2 OkresSlenie funkcji.
3. Przedziaty zmiennos$ci s.k#aaowycn wektora stanu..
4. Ograniczenia- sktadowych wektora sterowan.
5. Przedziaty zmiennosci wielkosci pomocniczych.



84 W, Jurkiewicz., M.

Btachuta.

K. Wojci echowat:

Pierwsze dwie grupy -danych wymagane sa dla symulacja obiektu sterowan»

Pozostate pozwa laja.odpowiednio do przedstawianej w pracy metody.na syntes

uktadu sterowania z "doktadnoscia" do wspétczynnikoédw

Wartosci parametroéw

liczbowych.

Tab .1.
Oznaczenie Nazwa Jedn. Wartose":
m masa 1kg 1 2000
J momenty bezwkadnosci, wzgledem ikg mzi 2000
J samolotowego uktadu wspoétrzednych jkg m2! = 5000
JZ ikg m21 i0000
L réwnowazne ramiona sit w przepty- Imi 0.5
L wowym uktadzie wspédrzednych imi 0.5
L, _— - m)
5 réwnowazne powierzchnie w przepty- Im2 1 0,5
S wowym uktadzie wspotrzednych [m2i Ro
Sz 2, 40.0
p - gestos¢ powietrza ikg/m 1 1.2,
przyspieszenie ziemskie [m /s2i [San)
wspo+ czynnik u[N/ % ) 20.0
Okreslenia funkcja
Funkcje c”.c”N.c” rozwiniete w szeregi potegowe sg postaci:
_.a a 0z _2 Co_3 R fiz ,2 - H2, .2
Cycj *cga-c  "a +cya t—CgI—C»U’*C. - ¢ WO, g

* ov6 - cwWo j* - c-6 -a lxcés
i Vv . \2 \ i

Ir

gazie i-xX.y.z

J

Liczbowe wartosci wspotczynnikédw.zych rozwinieé¢ przed«tawiaja t.ab.2 .0,2/i-

jd»2. f=.

- c* o 0173 c<*
£=X -2.0-10* 0.0 -2.0-103 _ 0.0
Jixy 0.0 0.0 w .m0 = 0.0
ii=z  -i 5-10-1 -616 i 0.0 0.c

ck

“5.0-10"3

c.o

0.0- 1

5.7—,1'G'34.|
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Tab.2.b.
S Kz \ 1
c CL Ct <, ct
i=x 0.0 -2.0- 10-3 o o -2.0- 10"3 °o° -2.0- 10"3
°° o o -2.5- 10 3 © ° ° ° © °
1=2 ~ & @ or* o o ° ° o8 0.0 o o
Funkcje m™, rozwiniete w szeregi potegowe sg postaci::
_0 o. . _ft . h V. i,
M -roioR-xIFi-eng +mH o mg
Liczbowe wartosci wspoédczynnikédw tych rozwinieé¢ przedstawia Tab.3.
IcE>.3.
npP mﬁ mY mI
L 1 i t
| f-x 0.0 0.0 o o °© ° - 4.0- 10"3 -4.0- 102
1
\i= o o 5.7- 10"z ° o s o ko © ©° © ©°
0.0 © ©° -1.1-10"* © ©° 8.0- 10"* -2.0- 10"5
Przeaziaty zmiennos$ci sktadowych wektora stanu
T&b.A .
n
Oznaczenie Nazwa Jedn. Zakres zmienn.
X.y,z sktadowe potozenia Srodka masy [ml dowolny
) w uktadzie 1
B katy Eulera potozenia uktadu [radl (-n/8.n/8)
L] samolotowego wzgledem uk#adu 1 [radl [-n.n 1
- [radl dowolny
*
sktadowe predkosci w uktadzie S Im/s! 150.3001
VA Ty i . m/sj [-20,201
\% - im/sl (20,201
P-O.r sktacowe™ predkosci katowej irad/s1 1-0.15,0.15 1

w ukiadzie S

35
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86
Ograniczenia sktadowych wektora sterowali
Tab.5.
Oznaczenie Nazwa Jedn. Zakres zmienn.
6n <5V _5I wychylenia katowe steru wyso- [rad] [-0.7. 0.7)
kosci kierunku i lotek
6 | wzgledny ciag silnika °zo [0,200)
f
Przedziaty zmiennosci wielkosci pomocniczych
Tab.6.
i0znaczenie Nazwa Jedn. Zakres zmienn.
c* kat natarcia [rad) [-0.3.0.3)
0 kat $1lizgu (rad) [-0.5.0.5)
h~-z- wysokos¢ lotu [mi dowolna
Voax sktadowe predkosci samolotu im/s! [0.200)
va\y wzgledem powietrza Im/s) [-20.20 )
as . (/s) i-20.20 )
Va modu4 wektora predkosci im/s) [10.300 )
samolotu wzgledem powietrza
Vox .\/Vy,vvZ sktadowe predkosci wiatru im/s) . [-20,20 )

w uktadzie 1 =

3." Sformutowanie zadania sterowania

Zadaniem sterowania jest stabilizacja wybranych wielkos$ci.wyjsciowych
obiektu (parametry lotu). W rozpatrywanym przypadku sg nimi .u. B. Nalezy
zapewni¢ zatem:

Itm uco = ug Lim. BC1> = e0
©-*00 t-cc
gdzie vO = mmconst. 8 = const sa wartosciami zadanymi stabilizowanych

wielkosci. Dodatkowo zada sie aby orocesv przejsciowe uCtl = U ecti - 60

_Kolejnych wyjs$¢ byty wzajemnie niezalezne, spedniaty zadane réwnania
rézniczkowe , a tym samym byty roéwniez niezalezne odmzmieniajacych sie

charakterystyk obiektu.

4. Synteza uktadu sterowania

4_.1. Struktura algorytmu sterowania

Charakterystyczng cecha algorytméw sterowania realizowanych metod*
lokalizacji jest zalezno$¢ .sterowania od "wektora predkosci™ rozumianego

jako pochodna wzgledem czasu wektora stanu. Algorytmy- sterowania o-takie’
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strukturze rozpatrywane by4y w pracach 18,15-17).

Og6lna metoda okreslania struktury algorytmu sterowania ze sprzezeniem
ad wektora predkosci dla przypadku odwracalnych uk#adéw dynamicznych
przedstawiona zostata w pracy j23). Zgodnie z ta metody mozna, w pokazany
ponizej sposdb,dla zadania sterowania sformutowanego w pracy utworzy¢ ukdad
réownan wzgledem czasowych pochodnych wielkosci wyj$ciowych, z ktdrego
nastepnie mozna jawnie wyznaczy¢ sterowania.

Rézniczkujac uc¢0O jednokrotnie i BCO dwukrotnie wzgledem czasu

otrzymujemy:

(35

gdzie
/ C&,u,w . 9 , - -Wag - & sin & + /p Cu2 +w2) «
(SXCCX —‘3(c0’2 Carctg /iS22 + cQZCoh}ZJ cosCarctg Ow/uS>J> +

«fC-0 S_ic® + ¢* arctrf Cw/uJ + ch <&.J sinCarcU
z z. z z r

fé(u, uo =2—p Cu2 +wZ>» g"lL 3 r)T/La arc i# Cw/uJ>

y
i 2 2. i - h
B,.Cu, uo = Cu +w~3JJ L S m
6 ?p y Y VY
a
6 = — - -
-u m

Z postaci ikkadu wynika, ze jego rzad wzgledem wyjscia uCtljest réowny
jeden, zas$ wzgledem wyjs$cia SCO wynosi dwa. Zatem (patrz réwniez[22.231)
algorytm sterowania ze sprzezeniem od wektora predkosci pozwalajacy na
uzyskanie zadanych trajektorii wielkosci wyjsciowych ma postac:

6 =k {r -ull}

- C u o (36)
gdzie Kk k g wspoétczynniki wzmocnienia regulatora, kJs”™>o. kQbe>o
-6, .t okreslaja zadana dynamike wielkosci wyjs$ciowych, uCtd, &Ctj za
pomoca nastepujacych wzajemnie niezaleznych réwnan rézniczkowych:

b= FCu”, uj [€))
e = e e'r, e, e, (38)
Faram.etry réwnan rézniczkowych (37), (3.) wybiera sie takby byty spednic

zadane.wymagania odno$nie przebiegéw przejsciowych

Wo -my ,ecu -=e;

Przy uwzglednieniu ograniczen ha wartosci sterowan.



88 W. Jurkiewicz. M. Btachuta. K. Wojciechowski

Przyktadowo wymagana dynamike mozna zada¢ =za pomoca nhastepujacym

liniowych réwnan rézniczkowych:
r u- + U = uo 13;
A *2*2 aB r0 e™ - e = eo . me;

ktéruch parametrami liczbowymi sa tu,T%,.dg,.
4.2. Whasnos$ci ukdtadu zamknietego

Wstepnie whasnosci uktadu zamknietego rozpatrzymy bez uwzgledniani!
wpdywu Filtréw rozniczkujacych, pozwalajacych na uzyskanie “ocen®™ czasowyci
pochodnych wielkosci wyjsciowych.

Podstawiajgc prawa sterowania (36)- do (35 ) otrzymujemy po wykonamil
prostych przeksztakcen nastepujace wyrazenia dla u" .s™2°

ul1Ct.k 3 =F &\ 1+bh =»>V/ CB.u,w.8,¢J - F > Ky

v rg {1 i‘?(u,wil-Z7,> 14 sc?Cu,uz]’ - rf* - t4j”
Dalej przech zgc do granicy otrzymujemy:

k o a k ~»a.”
w &

Mozna zatem stwierdzi¢ na podstawie .43). ze algorytm sterowania (3!
zapewnie mci liwo$é uzyskania, zadanych za pomoca roéwnan rézniczkowych @7!
i38) dynamicznych w#asnosci zmiennych wyjsciowych wTO. Réwnoczesnie,
uzyskuje sie autonomizacje toréw sterowania i niezalezno$¢ whasnosci 43 7/
od charakterystyk obiektu.

Rozpatrzmy czasowe przebiegi sterowan c')c, c')h wynikajace.z przvjetegc
prawa sterowania. Podstawiajac (35) dc (36) otrzymujemy:

OCC Idk P =< kul bu Y I“’LCU. uo} - /uCS.u, w.o.¢ J (441
érft,k.cf* =i ‘e'-t" 7r’>1“r<Lu‘||0 Jo1* © Cj ~ iWCu,uC (45:

s/rtt or prze iscig do granicy mamy

é «:m - = 6/CH/ . tam = ¢*C¢
*_* - k .*-a
u
gezie o em <. hastepujacym: asymptotycznym; postaciami praw
Jterowanie
o fij. = ¢ r i\,u , - «Cr.u,w.e.t>, = Az

HIJ0 = 6~ Cu,wl> Fq{q ,&,6~" - FJIZu, >
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4.3. Warunki® red!izowalnozci zadanych trajektorii wyjs$ciowych

_Wiadomo.. 1m4 . ze jezeli uktad dynamiczny jest odwracalny to
sterowanie zapewniajace uzyskanie trajektorii wyjsciowych o zadanych
whasnosciach dynamicznych istnieje na skonczonym przedziale czasowym i jest
jednoznacznie okreslone. Zauwazmy, . Ze asymptotyczne postacie. praw
sterowania GECtJ , g,h‘to otrzymane w p.4.2. w wyniku przejs$cia granicznego
mozna réwniez uzyska¢ dla uktadu odwracalnego bezposrednio z wyrazenia (35)
i warunkoéw

r, - e2=r(g

W tym przypadku dla t <« [to,oa> wartosci sterowan 681C<',1> , éﬁco

u«

realizujacych,zadana trajektorie moga rosnaé dowolnie(tj,

1in sup < .fé“<rtjjz+ FOjYtII2 J w= ©
t“o
co nie jest mozliwe w rozpatrywanym uktadzie sterowania poniewaz wartosci
niax . mox. . £ ., max. -max , [
c ,GC )S 6ﬁ C~6. h,)élh 1 aw konsekwencj i
zadana trajektoria wyjsciowa nie bedzie realizowalna po uptywie skonczonego

sterowan sa ograniczone 6C<: Lte]

odcinka czasu.

Na podstawie powyzszych rozwazan dla realizowatnosci zadanej
trajektorii wyjsciowej oprécz warunku odwraca#nosci ukdtadu dodatkowo wymaga
sie stabilnosci obiektu wzgledem sterowania wprowadzonej w pracach (22,23).
Okreslony tam warunek stabilnosci ma postac-

tim sup < @CtJjZ+ féa\TéJJZ J < o @“38)

€0
W._.szczegbinosci w rozpatrywanym przypadku zaktada sie

Tt sup T9- -2y 6™ 32 | Rn sup FoPCo P < ceMX 12
1 00 ¢ ¢ - h A
Sprawdzenie kiedy powyzszy warunek jest spe#niony prowadzi do badania
stabilnosci uk#adéw odwracalnych minimalnego rzedu* a w przypadku uktadoéw

liniowych i stacjonarnych do analizy zer transmitancji uk#adu [24.25].

4.4. Analiza, reaiizowalnosci

Podstawiajac wyrazenie (46;,(47) do uktadu (33) otrzymujemy roéwnania
uktadu zamknietego o postaci:

X = ucosB + w sin&

2 = tusinS w» cost?

0 =0 i 49)
u = FuCu,uOJ

W= vaS,U, 5 ;

-<= Fe<a.;e,e”
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NLw, »67”> - m.a + & cosB

- <SX[>E:°. cg%? Carctg CwSx0J2 f

= CQC bgf C\x, > <Fé7Cq ’&’&Cp /fus WS>>22] smCarcti Cw/u?~ +
5 w =ttt filisiijy- h *Cn 148 C F Cn.G.0 } &

rcly fgC-UtW}}} cosCarcigCws\jl1>2J

Poniewaz uktad réwnan (37 1.(38) jest stabilny ..zas sktadowe xCtj 1 z<i> si
meobserwowalne wzgledem wyjsé eCt-J, uCij to dla spednienia warunku (48 )

wystarczy stabilnos¢ rozwigzahn roéwnania
H = i CS.u.w.o0.-¢+ >
\ o

Ze wzgledu na nieliniowo$¢ ogélna analiza, stabilnos$ci powyzszego réwnania
jest trudna stad w pracy ograniczono sie do szczeg6lnego przypadku®

realizowainosci w zadaniu“stabilizacji, wielkosci "wyjsciowych.
4.5. Ana.izg trajektorii osobliwych

Szczeg6lnym przypadkiem analizy realizowalncsci trajektorii
wyjsciowych jest analiza realizowalnos$ci. ich stabilizacji na zadanych
wartosciach tj.

uft_l:uo . Sftj :90 lV:e|£0.a)J

W tym przypadku, trajektoria uktadu zamknietego nalezy do pewne;
poaprzestrzeni przestrzeni stanu (trajektorie osobliwe) i speknienie
warunku (48) sprowadza sie do badania stabilnosci w tej podprzestrzeni .

W pracy [24] pokazano, zeliczba roéwnan okreslajacych podprzestrzen
trajektorii osobliwycn jest roéwna sumie rzedéw ukdadu ( 33 j wzgleden
zmiennych wyjs$ciowych ; w przypadku rozpatrywanym, w “pracy wynosi trzy a
downar.ia:okreslajace podprzestrzen maja postac:

ulr-u . QCLj -oF , ofid =0 IV:€i:0,®i

Sta¢ uKisd réomal"; opisujacych trajektorie osobliwe jest uk#adem rzebéu
Cn-3).gdzae n jJjest rzedem uktadu wyjsSciowegc imode] obiektu): Uk#ad, ten mt
postace

Y. ~ mocosoe— w smOb
2 = * h Sin5 - »(COSCrO

u - /CO0 .,y ,uC »"50”

gdzie
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5,00, u > =g cosO _+ 4, p CuZ + V(S Cc; + ciCarctgCwCu }S>2+

(o]

+ chZCCmQJmn" arc LgCw/u 2] sinCarctg Cw/u_ »> +
X y o (0]

4 £>2ch + C arctg(,\/v/\ioj> - ¢, Cm,/m, > arci’\Cw/uO

z z yoy

cosC crrc t#Cut/und)>)

Poniewaz sktadowe xCO, 2C0O nie sg obserwowaktne wzgledem zmiennych
wyjsciowych 6CtJ, \tCt} to przy analizie wkasnosci (48) pierwsze dwa
réwnania tego uktadu moga by¢ pominiete (23,24).

Zaktadajac na podstawie przestanek fizykalnych. ze Ju>/ug |<<i

rozwijajac funkcje trygonometryczne w szeregi potegowe otrzymujemy:

w = a,w + <g cosO_+

v pugSZc;> + fVCCW/U =2 ,<TW/bJ .

dm
gdzie

_ 1 =0 L =:a h- @ j >i
ay = (.Irmp U0C>§)F *SZ[CZ - cZCgl ./lgp 35)

lim [ (Tfw/u >2,iw/u _ X38,....) = O
(V\/\U>‘.O Y % 0 4 0
Uwzgledniajgc dane Lliczbowe zamieszczone w Tab.1.,2.. otrzymujemy a*s: - 1

co oznacza, Ze rozwiazanie réwnania ~(5C0 jest stabilnedlamatych wielkosci
stosunku |w/uo | . Spedniony jest zatem warunek ( 48 ) i stabilizacja
wybranych wielkosci wyjsciowych jest realizowalnaprzy istniejacych
ograniczeniach na wartosci sterowan..

1 postaci wyrazen (46),(47) wnika, ze poprzez wybdér parametréw pozadanej
dynamiki F(’;.FU trajektorii wyjsciowej mozna zawsze spednié¢ warunki

o fehEMaxy . sa, I .maxgmaxy
(] c c’ n h ”"n
Wartos$¢.usta long zmiennej w wyznaczy¢ mozna na podstawie nastepujacego

przyblizonego wyrazenia
Wo3 -1 cosQp* py PUES;C9>7 §m P UpSg £° * Sfpa -y 7y P2
4.6. Doktadnos$¢ realizacji zadanej trajektorii wyjscia

Dla okreslenia wielkosci btedu realizacji zadanej trajektorii wyjscia
wystepujacego przy skonczonych wartosciach wspétczynnikéw wzmocnien
wykorzysta¢ mozna zaleznos$ci przedstawione w pracach f15/16].

Oznaczmy przez

o+ _ - “i> -F - Az

Au -V u - “e = ro ~ e
btedy realizacji zadanej dynamiki F~ i tq < Zatézmy ze dopuszczalne
wartosci bdeddéw powinny spedniac¢ nastepujace ograniczenia:
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I <1 5 °-°5 1 rJmo* - 1 Ael £ 05 1 Fejmo*
Zatem, uwzgledniajac wyrazenia (41).(42) otrzymujemy. .ze w ukdadzie

zamknie-tym

AL = <i -1>uku >"< Fu(u.,u0§ - /uCO,u,uue,c)Sb )

4

° * bOckt’'w>Ke > I< Fec 6)(>e-e0> " jyu.uo >

W wyniku otrzymujemy:

ka5> L(')u h \Y iru(u,uoz—fuCe.u.ui.g.éhbhmaXS(O.OS\_LFu<Tu,6 Jﬁ}nax >-1)

PR W Cu-widih SiENCen . e g gou WPy Yo 0 05N g 1 Yy -
Zauwazmy, ze poniewaz wielko$¢ uCtJd jest mierzona, to zalezno$¢ A" od
UCEJ> mozna zmniejszy¢ przyjmujac:
** -V -z G

Zatem dla okreslenia wielkosci k~ mamy zaleznos¢:

V= {2Jy/cpLySJ r A -V >\"*"C0-05 \ Fec->

Z kolei dla wyznaczenia wielkosci b#edu realizacji, w stanie ustalonyo
przy skonczonej wartosci wspédczynnikédw wzmocnienia k™, kQ wykorzystamy
zaleznosci przedstawione w pracy ! 25 7]. Zaktadamy, ze w uktadzie wystepuje
stan ustalony jezeli:

W' = xlsz const , 9CtH = O = const
Oznaczajac przez

* = - * = -

AL T Y 4. Ap=é&y %
b+edy realizacji w stanieustalonym -mozna sformutowac nastepujacy
warunek :

TAGLEE 1A Imax - 146 15 146 1hax™
Z wyrazen (411,(42) i (391,(40) wynika ,ze w stanie ustalonym zachodzi

0 = t<.> - 6u r-< A* R 0= ¢ beC.> ke r? a;

W wyniku otrzymujemy ostatecznie warunki :

1 1 i A* T
ku}I> tu' 6 <T"Hs- ﬁ'ub Js l'L'JA :ln!ax i]—l

N * TSI 44_.«>1_-"14 <;3 u 14 ima* >"1

«Jezeli okreslimy ocpowiedmo do wyrazenia (51) otrzymujemy:

eV * AVZRRE A R A lw*

Wykorzystujac powyzsze nieréwnosci mozemy " wybrac¢ wartosc:
wspoédczynnikéw wzmocnien kU . . tak by jednoczes$nie byty speinione
wymagania odnoé$nie dopuszczalnej- wielkosci b+edu realizacji zadanej

trajektorii wyjsciowej w stanach przejsciowym i ustalonym;
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4.7. Wpdyw tiltréw rézniczkujacych

Odpowiednio do koncepcji sterowania ze sprzezeniem od wektora
predkosci argumentami prawa sterowania (36) sa pochodne u'l’, e"z>, e"1”.W
praktycznej realizacji sterowania pochodne te nie sa dostepne pomiarowo.
Zamiast nich wykorzystuje sie ich oceny otrzymane w wyniku zastosowania dwu
filtrow rézniczkujAcy.ch o postaci [8.16] :

uu *u =u
u

Ae"2" * 2d& fHe™ * e = a

Roéwnoczesnie uwzgledniajac ograniczenia na warto$ci sterowan

~max -max = = ax max
6.6 -6, 677, O t-<5g] < glaXa

h h
przyjmujemy prawo sterowania w postaci

. max_ _= .4 - ,- . _max
ocog satCoC,/G'g% s 6r»' @a: sauon/zép.r

gazie
i r > i
satC>0
6 =* @i FCU ,u > -u
(o} U u o
5h - ke < U i<I>- ¢ ' u

W wyniku. réwnania uk#adu zamknietego maja postac:

X = u cosG + wstng
X ~ - b sin0 * P cos6
6 = q (52!
u= [ <reuwo.c.®+66M*satch \F Cu ,u J ?ug?ﬁ i
‘u R uc usu "o c

= i CG,utwta*6”}

0= /gc-lelo ° - M zCkgCFace U8 1S - T
heo> ® caz iee® - 6 = .0
gdzie
;VCG,u,w,O.6k3 = uq * coso _-*U.m p Cu2 w2p *
t’SXtc; c—;(‘ Cctre.trC’lu/u0}2 - "K><2:-6'r> smCarct~Cw™MNuJdJ e

o S ic° * circ £gC xosu3 c* ¢ 3 cosCarc LgCw/\DJ>3
2 * z

z
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W powyzszym uktadzie réwnan, p*. i pg odgrywaja role matego parametru
stad jakosciowe wiasnosci uktadu zamknietego mozna badac poprzez
wyréznienie dwu poduktadow, szybkiego i. wolnego. Wydzielenie tych
poduk#adéw moze by¢ wykonane metoda przedstawiona w pracach [8.15,16).

Zaktadamy roéwniez, ze dla wartosci zmiennych nalezacych do przedzialé#

wymienionych w Tab.4-6. spednione sg nastepujace nierdéwnosci:

|]F/70 - feC;i\max < [6eCO jmln éhmax

4_.8. Sktadowa wolnozmienna

Odpowiednio do metody przedstawionej w pracy ! 15 ) wprowadzamy

dodatkowe zmienne

u =4’ . e =¢el . e =e2
1 1 2

1 rozszerzamy uk#ad C52J przez wprowadzenie dodatkowych réwnan wigzacych

te zmienne. Otrzymany rozszerzony uktad réwnan ma postac:

X = u cosb w sinb

z = - u sinG ®w cosb

€= 49

u = /IJ oJ +buécmaitllpFlJ(:u I ut/_()émxz
L= 7/, 02

6 = /(u.wj + bgc—u.W}é;Ma*saLCk.O—{rg)ce1 ,a .Soj - ez>/c'>waxj
U -l.J<i> u = -u

Py +u =/ Ceuw,?ot>1- b bmasatCh ff fu .u > - u il6nc
u h uc u u o i c

Ui +
- 4 -a®;1" - ?. = ew
272> mox s
Me®@2 -ad&HOE2 A =/9i",>“;+V" " " *“96h sat<rV , f9Ce. "® -ea>-eS/ 6
Wykonujac w powyzszym ukdtadzie przejscie graniczne p- 0 , ug— 0
u,

otrzymujemy w wyniku uktad réwnan opisujacy wolnozmienne sktadowe
przebiegéw. Ma on postac*.
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X = u cosO + w sinG
z = - \§,$in0 + w cosG
e
B3
w = /VCG,u,w,o,<3h2

Otrzymany uktad odpowiada przypadkowi zastosowania idealnych Tfiltroéw
rézniczku jacych.

4.9. Sktadowa szybkozmienna

W rozpatrywanym przypadku dla okreslenia poduktadu sktadowe]

szybkozmiennej podstawiamy M 1 dokonujemy przeskalowania osi czasu
wedbug zaleznosci r - ~ 11 . Otrzymany w wyniku rozszerzony uktad ma
postac:
d . -
— X =/j < ucosG mw $in& )
d R
z *p <- u sinG + w cosG )
d
X - A
G
A
i
i Q
&
dr

Wykonujac w otrzymanym ukdadzie przejscie graniczne p =0t otrzymujemy
Podukkad opisujacy sktadowa szybkozmienna jako Ffunkcje zmiennej r _Poduktad
ten ma postac:
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-—u @&x -u
dr

* -
ar 3F +e =e¢

§ ®u, = /-CALULWiOio J>+6 6m¥satCh <F Cm ,m_ J>-u.J /<Snaxp
dT i u h u c u u 0 i c
- e ™ ggoe; te; =@

— = > - A N n n ; JOQIMAK
3_2 <Qz- o ar Q2n—e2 /O(u,U) BO,U,uOoh s‘.atOe0 0 1 0 2°/0K.)

gdzie u = const, 0 - const, <€ = 0<1>= consc, t = const.
Powracajgac do zmiennej i otrzymujemy ostateczna posta¢ podukdadu
okreslajacego skfadowa, szybkozmienna ukdtadu rozszerzonego.

AG'7-u =u
u
2 jo - I -

n LiCI. u. — ¢ CSt\M,.\i,q, ¢ AreciECK . Ju »u J-u/¢ J
i < h o c --u o 1

u [+
0 01 © -0

oz "nf<ietibeT * B "fecu-« > V «e< “« IV V 6,6 e >—e*
gazie u = const, O - const, g - (-)—<l>= ccnsi.

Dla zblizenia w#asnosci uktadu (52 ) do whasnosci ukdtadu ( 53 } z
idealnym« rézniczkowaniem nalezy zapewni¢ asymptotyczna stabilnos$¢ poduktadu
sktaaowej szybkozmiennej oraz wystarczajaca szybko$¢ wystepujacych w nie;
przebiegéw w poréwnaniu 2z szybkoscia przebiegéw w poduktadzie skkadowe;

wo Inozrrilennej [15.15] .

W pracy przyjmuje sie. ze wystarcza jace rozréznienie pomiedzy
sktadowymi  szybko- i wolnozmiennymi moze by¢ osiagniete dla 5
e 0.i Ham <tys o Obliczenia wielkosci d’\‘/ mozna dokona¢ na drodze analizy
wartos¢: whasnych. Réwnanie charakterystycznedla poduktadu skkadowe;

szybkozmiennej ma postac:

<A/'l - be Ke- P** He/Ct ~be Vv p"1="2
Wielkos¢ « nalezy wybra¢ tak by réwnanie to przyjeto postac -

U(Z) F_2'1_8ic. oU r tli -0
gdzie + Tm, . parametr d wysiera sie ns podstawi?
wymagan odnos$nie jakosci szybkozmiennych przebiegoéw prze jsciowe: .-

Ostatecznie otrzymujemy nastepujacy warunek przyblizony.
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Podstawiajac w powyzszym warunku wyrazenie (51) w miejsce kg otrzymujemy

de * doCi ¢ p ¢ySyKl*e v J

4.10 Parametry regulatora

Wykorzystujac wyprowadzone zalezno$ci, mozemy wyznaczy6 parametry

regulatora. Zaktadamy, nastepujace wymagania odnos$nie procesu
przejsciowego:
Tab.7.

Uy 5o rglst vy 3) °e do 1 Ae L ok t Al dmax

120 [} 5 5 1.0 oS 5«10~a 6

Wykorzystujac dane o parametrach i przedziatach zmiennosci wielkosci
mwystepujacych w modelu mozemy w sposéb przyblizony ocenié réwniez
wartosci ekstremalne ponizszych funkcji w przedziatach zmiennos$ci
ich argumentéw wymienionych w Tab.4 -6.

Tab.S.a.
gm
| 7 Imax byl " Kuf* 1~ n i*er n gi' ”
280 0.7<10* 36 0.25 0.1 71073 0.08
Tab.8.b.
"j. 17el. Ibe L
u 0.018 0.017

Z warunkéw zapewnienia dopuszczalnej odchydki w realizacji zadanej dynamiki
otrzymujemy kU > 2.5-10* kCr > 7 1d7 .

Podobnie, z warunkéw dopuszczalnej odchydki w stanie ustalonym otrzymujemy
k - 1.47107? ky > 7 .5-i1dl, ostatecznie przyjmujemy ky- 2.5-10%, Ko™ 8 -107 .

Zaktadajac Yy= Y= 0.5 [s] otrzymujemy w rezultacie dﬂ N 4.5 |

5. Wyniki modelowania

W przedstawionej w  poprzednich punktach pracy syntezie uktadu
sterowania ruchem samolotu w ptaszczyznie pionowej wykorzystywano pewne
oszacowania i zaleznos$ci przybl izone. Dodatkowo obiekt sterowania (samolot)”
Jest silnie nieliniowy i uzyskanie rozwigzan.ilosciowych nie jest mozliwe.
Stad istotna czescia pracy sa przedstawione w tym punkcie wyniki badan
symulacyjnych.
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Ry$. 10. Odpowied$ zamknietego uktadu sterowania na skokowy aoaatnit. zmiane
wartosé¢: zadanej u_.
Fig.10. Closed loop system response to the positive stepwise change of the

set value u .
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3ys.il.. OdpowiedZz zamknietego uk#adu sterowania na skokowa ujemna, zmiane
wartosci zadanej

Closet loop system response to the" negative stepwise, change of the
set value u .
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OdpowiedZz zamknietego uktadu sterowania, na skokowa dodatnia zmiane
wartosci zadanej 60.

rig.12. Closed loop system response to the positive stepwise change of the
set value S .
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Hys.13. OdpowiedZ zamknietego uk#adu sterowania na skokowa ujemna zmiane
“artesc: zadanej S .

TH3vi3. Closed loop system response to the negative stepwise.change of the
set value © .
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Rys.14. Odpowiedz zamknietego uktadu sterowania na skokowa dodatnia zmiane
wartosci zadanych uo,eo.

rig.14. Closed Iloop .system response to the stepwise change of the st
values u .6 .



Synteza uktadu sterowania ruchem samolotu 103

Rys.-15. Odpowiedz zamknietego ukdadu sterowania na skokowy dodatnia,
wartosci zadanej e_ . przv wartosci

—S.15. Closed

zmiane
Parametru a_-0.S,
©

loop system response to the positive stepwise change of the
set value 6, with parameter a -0.5.
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W przeprowadzonych badaniach symulacyjnych przyjeto nastepujace
wspélne dla wszystkich rozpatrywanych przypadkéw zatozenia:
i) analizowane sa czasowe przebiegi wielkosci wyjsciowych 6. u, sterowan 6]
GC, oraz zmiennych wewnetrznych w, a, w odpowiedzi na skokowe zmiani
wartosci zadanych Ug » 80,
ii) zmiana wartosci zadanej dokonywana jest w znajdujacym sie w stanii
réwnowagi systemie sterowania a chwila jej wprowadzenia jest t710 s.
iii) wprowadza sie dodatnie i ujemne zmiany wartos$ci zadanych ug - 80,
iv) w pierwszych pieciu z rozpatrywanych przypadkéw warto$s¢ parametru cg
okreslajacego pozadany charakter przebiegéw wielkosci wyjsSciowej 8 jest
stata 1 wynosi jeden.

Symulacje cyfrowa przeprowadzono dla nastepujacych przypadkoéw:
P_.i. Zwiekszenie wartos$ci zadanej u® z 120 m/s do 130 m/s. przy" stale)
wartosci 8 wynoszacej 0.009 rad.
P.2. Zmniejszenie wartosci zadanej Uy 2 120 m/s do 115 m/s .przy statej
wartosci 8O wynoszace 0.009 rad.
P.3. Zwiekszenie wartosci zadanej 80 z 0.01 rad do 0.1 rad, przy stale;
wartosci Ug wynoszacej 120 m/s.
P.4. Zmniejszenie wartosci zadanej 8O z 0.009 rad do 0.001 rad. przy statej
wartosci Ug wynoszacej 120 m/s.
P.5. Zwiekszenie wartosci zadanej Ug 2 120 m/s do 130 m/s, 1 zmniejszenie
wartosci zadanej 60 z 0.009 rad do 0.001 rad w chwili t-20 s.
P.6. Zwiekszenie wartos$ci zadanej 60 z 0.01 rad do 0.1 rad, przy state-

wartosci zadanej ug wynoszacej 120 m/s i przy wartosci wspoétczvnnika aﬁo.s
okreslajacego charakter przebiegéw wielkosci wyjsciowej 8.
Czasowe przebiegi wielkosci wyjs$ciowych 8. u. sterowan éH 6C. ora:

zmiennych wewnetrznych w, o, w odpowiedzi na skokowe, zmiany warto$¢:
zadanych ", mO ,przedstawione sg na rys.10.-15 odpowiednio dc kolejnosci

wymienionych powyzej przypadkéw P.1-P.6.

¢ . Wnioski koncowe

Uzyskane wyniki badan symulacyjnych potwierdzaja poprawna prace ukdadu
sterowania, ktérego synteza z doktadnoscia do wspoédczynnikéw liczbowych
przeprowadzona zostata na gruncie rozwazan teoretycznych.

WH#asnosci dynamiczne przebiegéw wyjsciowych sa niezalezne od aktualngo
punktu pracy systemu sterowania oraz wielko$éci zmiany wartosci zadanej.

Poszczgdine tory systemu sterowania sa wzajemnie niezalezne. Charakter
przebiegéw zmiennych wyjsciowych moze by¢ wybierany przez zmiane
wspét czynnika . Przyk+ adowo .dla przebiegi zmiennych wyjsciowych &
sa aperioayczne (rys. 10-14) za$ dla et.—C.f uzyskano przebieg: oscylacyjne

dla zmiennej wyjs$ciowe; 6.
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CMHTE3 CMCTEMbl YIIPABJIEHHFI 1JBKWEHHEM CAMOJIETA B BEPTHK.AJIbHOtFf nilOCHOCTM

Pe 3bne

B paéoTe paccMaTpMBaeTCH CMHTe? CHCTeMbi yrrpasjieHM* aBM3KHneM caMOliera
Ha ocuoBe MeTOiia JioKajiH3auM H OcobeHHOCTDh jiaHHoro MeTO jaa coctoht e
TTpHiileHeHMM TTpOM3BOZIHbIX BbIXOAHbIX BOJMMMH M 60JIbmHX KO03(MJ)MUHeHTOB yCMJieHMH E
3aKone ynpaBJicHMH mto TTO03BOJi5ieT od6ecneM HTb xejiaeriwe /iMnaMMMccKMe cbhohcths
ajis Kamoro KaHarra yrrpaBlienHH b ycjioBHHx Henojinort MHobéoptnaunM o rrapaMeipax
noiiejiM . B 3aKjHOMeHMM CTaTbM TTpHBeiieHU pe3yjibTaTbi +HM Clieiinoro noiiejiM poBaiH «

poaKUHM 3an>iHyTOM c¢cMCTenw Ha CTyneHMaToe H3MeH6HHO 3aliaioiixMX BejiHMHH.

SYNTHESIS 0? THE CONTROL SYSTEM FOR THE AIRCRAFT LONGITUDTONAL MOTION
* p m t v .
Ir, the psper .synchesif of Che control system based on so cailei
ization method for the aircraft Ilongatudaonai motion under conditions
“m uncertainty 1is presented. According to the localization method the tin
cerevatives of the state vector are taken as arguments of _the -control.. Is*
ant high ogair. coefficients in feedback are applied. In result %output
variables nave assumed dynamics. properties and are independent of the
model uncertainty, in conclusion the simulation results of the closed loot
system response ot stepwise change of the set value are given.



