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SYNTEZA UKŁADU STEROWANIA RUCHEM SAMOLOTU 
W PŁASZCZYŹNIE PIONOWEJ

Streszczenie. W pracy przedstawiono zastosowanie metody lokalizacji 
do syntezy układu sterowania ruchem samolotu w płaszczyźnie pionowej w 
warunkach niepełne' informacji o jego modelu. Charakterystycznymi 
cechami metody iokaiizacji jest wykorzystanie w sprzężeniu zwrotnym 
•oprócz wektora ' stanu również jego pochodnej względem czasu oraz 
zastosowp.je dużych współczynników wzmocnienia, co w sumie pozwala na 
. ikwidacię wpływu niepewności 1 uzyskanie trajektorii wyjściowej o 
założonych z góry własnościach. W pracy przedstawiono model samolotu 
wraz z przykładowymi danymi iiczoowymi. oraz podano definicje 
stosowanych układów współrzędnych. W zakończeniu pracy przedstawiono 
wyniki cyfrowej symulacji pracy zamkniętego układu sterowania.

.. eprowaczenie

Synteza prawa sterowania dla wielowymiarowych nieliniowych obiektów 1 

rożnych zadań sterowania jest stale aktualna, dziedzina badań zarówno 
teoretycznych, jak 1 aplikacyjnych. W dziedzinę tej istnieją . przykładowe 
"trudne", obiekty, które Ze względu na ich własności dynamiczne wykorzystuje 
się do teStownia opracowanych algorytmów sterowania. Jednym z takich 
obiektów jest samoi o t .

W pracach poświęconych sterowmu samolotu jak i syntezie praw 
sterowania odnaleźć można większość podstawowych idei 1 podejść teorii 
sterowania.

Najprostszym 1 najczęściej stosowanym podejściem jest 1inearyzacja 
modelu w wybranym punkcie iub wzdłuż wybranej trajektorii, a następnie 
zastosowanie dc otrzymanego modelu' liniowego klasycznego podejścia 
częstotliwościowego iub liniowe kwadratowego 15.6 .1 0 1 .W pracy T7] 
zaproponowano zastosowme metody H do modelu Imearyzowanego przedziałami. 
Stosuje - się sterowanie z. modelem odniesienia oraz różne. wersje sterowania 
adaptacyjnego t-.T41.
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Wymienione powyżej podejścia dają zadowalające rezultaty przy

założeniu działania układu sterowania w niewielkim otoczeniu punktu pracy 
oraz znajomości poprawnych parametrów modelu. Jeżeli założenia te nie są 
spełnione jakość sterowania może być niska lub układ sterowania może
pracować niepoprawnie.

W pracy rozpatruje sio zadanie syntezy dwuwymiarowego układu
sterowania parametrami lotu w płaszczyźnie pionowej przy wymaganiu
auhonorniczności poszczególnych torów układu zamkniętego oraz niezależności 
ich własności statycznych i dynamicznych od zakłóceń i zmian parametrów 
sterowanego obiektu, co. w sposób istotny wyróżnia podejście proponowane w 
Pi a cy.

Rozwiązanie tak sformułowanego zadania można uzyskać przez
zastosowanie ogómej metody syntezy praw sterowania nazywanej "metodą 
1 oKfi3 ir.acji ” iS.15—16j'.

Metoda lokalizacji jest rozwinięciem idei wykorzystania czasowych 
pochodnych wielkości wyjściowych jako argumentów prawa sterowania w 
powiązaniu z koncepcją zmniejszania wpływu zakłóceń przez stosowanie dużych' 
współ czynników wzmocnenia w pętłi sprzężenia zwrotnego ;12.13,20.21 i -

W pracy przedstawiono pełny model przestrzennego rucnu samolotu oraz 
szczególny przypadek ruchu w płaszczyźnie pionowej. Dla przejrzystego i 
jednoznacznego przedstawienia modelu i sformułowania zaaanie sterowanie 
wprowadzono wcześniej definicje stosowanych . tiki adów współrzędnych i . ch 
wzajemnych transformacji.

a zakresie syntezy układu sterowania przedstawiono kolejne, metodo 
wyboru struktury prawa sterowania i doboru jego parametrów liczbowych, 
warunki rea 1 izowa 1 ndści zadanych trajektorii wyjścia jak •.również dyskusję 
wpływu i i itrów różniczkujących na własności układu zamkniętego

V zakończeniu pracy zamieszczono wyniki cyfrowej sumulacji zachowania 
się układu zamkniętego przy skokowych zmianach wartości zadanej, gdzie 
parametry aigorytmu sterowania wyznaczone zostały teoretycznie.

-• K cde. przestrzennego rucnu samolotu 

~ - ~-‘k- a ~ wsnół rżecr.y :.n i transf ormac ię

Wyróżniamy następujące prostokątne i prawoskrętne ukł ady. współrzędnych? 
:.'kład inercyjny I . którego początek c> wybrany jest dowolnie na 

powierzchni ziem: , zaś osie o x . l y  lezą w płaszczyźnie stycznej w 
punkcie o oo powierzchni ziemi.
1 . Układ grawitacyjny G z początkiem o w punkcie (x,y .z) .stanowiącym środek 
ciężkości samolotu ■ i osiach równoległych i zgodnie skierowariifh z oSiam: 
układu I .
3. Układ samolotowy S z początkiem o, osią oxs równoległą do osi podłużnej 
samolotu i zwrocie wektora prędkości.oraz osią cys skierowaną na prawe 
skrzydlo.



4. Układ przepływowy A z początkiem w punkcie o, osią oxA równoległą do 
kierunku opływu i skierowaną zgodnie z ruchem obiektu.
5. Układ trajektorii T -z początkiem w punkcie o. osią o x t równoległą do 
wektora prędkości samolotu .osią oyT równoległą do płaszczyzny utworzonej 
przez osie oxQ .oyo .

Transformacje r wektora z układu współrzędnych B do układu
C B

współrzędnych C określa macierz DcB(rotacja) i wektor rcB(translacja). 
Zakładając, że każda z określonych dalej macierzy, rotacji jest nieosobliwaj 
określenie czterech macierzy pozwala na dokonanie transformacji pomiędzy 
dowolnymi z pięciu wyróżnionych układów współ rzędnychtco ilustruje graf z
rys.1.

Syntezo układu sterowania ruchem samolotu. . . . ____ _______________

,r ) ( B ' . r  _) (B .r„_) <D„. -r_.)TI TI IO ICJ OS OS S A  S A

Rys.1. Transformacje pomiędzy wyróżnionymi układami współrzędnych 
Fig . 1 . Transformatlons beetwen coordinate systems

Macierze 
postacie:

wektory określające poszczególne transformacje mają

D C 6, 0, uO so

cosO COSlfJ

s ln@ sine cosy/ 
(-cos0 siny/ )
cos<p sine cosy 
■+sin0 siny/

cos6 siny

s i n<p s t nO s i ny/ 
-*-cosp cosy

cos<p sine siny/ 
(-sin0 cosw )

-sine 
simp cose

cos0 cose

(1)

gdzie

so 
= O

D = 1  io

e

<t>

w

CO, 0, y/J>

kąt pochylenia 
kąt przechylenia 
kąt odchylenia
D CO,p, y0> os

D € R-IO

R
3x3

( 2 )
(3)
(41

D Ca.ft^SP

cosa cose

sinfi 
sina cosft

-cosa. sinf3

cose 
-sina sinfi

-sina

O (5)

?dz:e kąt natarcia.
= 0

kat ś 1izgu
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Rys.2. interpretacja fizyczna wiel
kości sterujących ó , &  ,6 .I n V
Fig.2. Physical interpretation of
the control variables ,<5. .6 .i v. v

Rys.4. PredkoSc: liniowe i katowe 
w uklaazie S samolotu.
Fig.4. Linear and angular veloci
ties in the aircraft coordinate 
system S.

Rys.5. Prędkość powietrzna, kat 
natarcia a. kat ślizgu ft przy zero
wej prędkości wiatru v -0.

V

Fig.5. Air velocity., angle a of 
attack and sideslip angle ft for 
zero wind velocity v — 0.

V

Rys.3. Katy Eulera 0. <t>. v. określa
jące orientacje układu samolotowego 
S wzglederr. układu inercyjnego I . 
Fig.3. Euler angles 0. <P. v, of the 
aircraft coordinate system S  in re
lation to the inertial system I.
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Rys.7. Kąty Éulera 8, <P. w. określa
jące orientację układu samolotowego 
S względem układu inercyjnego I dla 
przypadku ruchu w płaszczyźnie pio
nowe j .
Fig.7. Euler angles 8. <p, y, ot the 
aircraft coordinate system S in re
lation to the inertial system I .in 
case of longi.tudionai motion.

Sys.8. Prędkość' powietrzna, kąt 
natarcia, cc, przy zerowej pręd
kości wiatru v i ruchu w pi a-

V

ezczyźnie pionowej.
Fig.8. Air velocity, angie a ot 
attack for .zero wind velocity 
vv in case of longitudiona: 
motion.

Rys.9. Prędkość powietrzna, kąt 
natarcia a przy niezerowej 
prędkości wiatru i ruchu 
w płaszczyźnie pionowej 
Fig.9. Air velocity, angle a of 
attack for non-zero wind veloci
ty v in case of longitudiona!V
motion.

Rys.6. Prędkość powietrzna, kąt 
natarcia a, kąt ślizgu ft przy nie
zerowej prędkości wiatru v :
Fig.6. Air velocity, angle a ot 
attack and sideslip angle ft tor 
non-zero wind velocity v .

V
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C C y . rp =Tl

COSy COST! 

S-LTIT)

s in y  cosTi

-cosy sonri 
COST)

-siny si nr/

gdzie y kąt nachylenia trajektorii,
r = [x,ii.s]T

-siny j

O
cosy J 
7) kąt drogi

(6 )

(7)

Dynamika i kinematyka ruchu przestrzennego
Ogólne równania opisujące dynamikę ruchu przestrzennego bryły sztywnej 

w inercyjnym układzie współrzędnych I mają postaó:
m w x v

gdzie masa
v wektor prędkości
<*> prędkość kątowa

W ukłaczle współrzędnych S mamy:
“  r • TV *  f TJ ,  v  , \l>

T
o>-[p. t?.r 
1 = Jo.

1 moment pedu
? siła zewnętrznaV
M moment zewnętrzny

(8 ! 

i 5 i

CIO' 
(lii 

112  -

Równania dynamik 
oznaczeniach postaó:

J - di ag ' J .J . J ) x y z
ruchu postępowego przyjmują przy powyższych

i : wę—vr 1
j - m j m r-wp

oj [

gezie siły zewnętrzne F 1 = 1 .2 ,3 omówione są w  p.2.3-
Równania dynamiki ruchu obrotowego przyjmują postać:

1 r~ x ł &

II Fy - *
i

j
r,
%  J

(13>

f p  ; <J -J S>ro = y r Mx .i
. k. '■ ~ : CJ -J ïpr iX 2 = I ! My t9
L 'r CJ -J yąp !y >: -!.. w •; Hz \ ‘ *

gezie wyrażenie no momenty zewnętrzne V przedstawione jest w p.2.3.
Równania kinematyk; wyrażają związki pomiędzy położeniem a prędkością 

dla ruchu postępowego oraz katem a prędkością dla ruchu obrotowego 
Przypominając, te wektor (x,y,z]T określa położenie środka ciężkości 
układzie T zaś wektor v ma w  tyir. układzie postać v=tv,0,C’T gdzie

, 2  Z 2 . 1X2v = (u +v +w i .możemy napisać:
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V X u

y = Djr<r- "o 2 O 1 ub ÿ = D CO ,(p, yO os u
2 0 2 w

(15)-

Dla ruchu obrotowego odpowiednie zależności mają postać :

i ?  ' P 0 COSrp -sin<p

? =r (e.ć.)U> * . T (6.0) -(a> 1 s x n<p t gQ cos<p tgO

L V- ■ r 0 SXTllpScOSO costp/cosS

(16)

oraz z założenia &*n/2.

2.3. Siłv i momenty zewnętrzne
Silami zewnętrznymi są: siła ciężkości O, ciąg silnika C oraz siła

aerodynamiczna A. W  układzie współrzędnych G siła grawitacyjna ma postać:
¡0,0. gm (17)

Zakładamy.że w układzie współrzędnych S siła ciągu przedstawiona może 
być v postaci :

C . * a ó (1 ,0, O ]T ' (18)c c

gdzie t Jest wielkością, sterująca silnika zaś a^ stałym współczynnikiem 
proporcjonalności.

S.ła aerodynamiczna przedstawiona w układzie współrzędnych A ma postać: 
a « - pC hJ» v2 £ (c , c . c ]T (19)2 a k y 2

gdzie p-p(h) gęstość powietrza jako funkcja wysokości h.. v^moduł wektora 
prędkości względem powietrza, S*diag [S ,5 ,S ] macierz współczynnikówx y z
Wagowych mających wymiar powierzchni, Cv .c^ , c_ dane funkcje zmiennych 
a.fl.6, .6 .& .r< v

W układzie współrzędnych S moment pochodzący od siły grawitacji jest 
równy zeru, ponieważ początek układu S znajduje się w środku ciężkości 
samolotu.. Zakładamy. że w tym samym układzie współrzędnych moment 
powodowany ciągiem silnika jest również zerowy.

Moment aerodynamiczny w układzie współrzędnych A wyraża się ogólnie 
postacią:

W • - pChO v Si. [m ,m ;m 3 '2 a. x y 2
( 2 0 )

gdzie pct-o. S mają takie same znaczenia jak w określeniu sił
aerodynamicznych, t-diagti. .L ,L ł jest macierzą, współczynników mającychx y z
wymiar długości, m ,m ,m są danymi funkcjami zmiennych cx.fi.6 6 ,6 .

X V Z V  l

2.4. Model przestrzennego ruchu samolotu
Model przestrzennego ruchu samolotu dany- jest następującym układem 

równań:
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r  x t !; v r  u
1 >> • = Da s< e - e . w J v
L *  . ' u*

i ? ' r p
! t “  7  (£.£>) <?

■
L *  - r  J

r •
U w?-ur 0 * " x .‘ . 1

" X 1
¡ V -*■ »a ur-u»p ==/a D  C 6, <p. vO so 0 t g  Ćc c 0 ; -p C h J v2 D2 o SV -y
u> u p - u ę - • 6  j 0 ._ ’ ‘ ' ; - "v _; 'ż ? C =J

• . ! 
J \

p
•

i
i . ii

f Cł -J Onj ]■ - ■ y i<V -J 2>pr . i • ■ ■= - c<hC> X." £ Ca,/?) ¿ 1  ;
! m "■
i ; i

'i„ * jty -l
* - .! 

. f J
2 a SP j

' \ \

Dodatkowe zależności pomocnicze maja, postać:

(23;

1 V -.1 I u r v 1;■**.- ■ vx !
: v i - - u — Z> C & t& .w ? V  1, ay ; SG vv
L v «  J L “  J

—
iN>> •

ax , cy aa

a.-e t g  Cy  / v
sr: sir. Cy /v 1)av O

">■■“•‘vw  ’ Vvy • Vv; ' jest wektorem prędkości, wiatru w. układzie i 

>3. Moce; 'ruchu samolotu w płaszczyźnie Pionowe :

U6;

i 27)
■ 26!'

2akiada:ac c s v = C, ■- 
irzenne.-70. że również p

0 otrzymujemy, na podstawie równań ruchu 
e 0, y — C-, ,'j = 0. Mamy zatem:

[ ■. X . Xł
• o  : = r- ć 6 O. u * Q ;os

.  Ü’ J
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6
ł

o j -  r. . < e ,o ) .¡- <?t ł*>
O j . .  • [ o

(30)

r v .i r utQ i O  ’ _ r i ' c ̂

r
.♦ ml 0  i

■|
= m  D  X 0,0. 05 s o ó +a^tb ̂ 0 + — p C / O  v 2 D  Ca,OJ>S2 a SP. c

y
L J ¡ — u o  ¡ e • O cL z

(31)

O  .

r ° '
Q ¿  - p o u i

7
v  c '  c c t . /?J  i .  i* ; m  

a  S P  . 1 y

\ O « O
i- w

(32)

O s t a t e c s n i e  ‘-‘k ł a d  r ó w n a ń  o p a s u j ą c y c h  r u c h  s a m o l o t u  w  p ł a s z c z y ź n i e  
P i o n o w e ’ p r z y j m u j e  p o s t a ć :

< ■ - u co.st- - w  si r\&

. rr . = - u s i n t  - u. cpsO

■e - y
- C  1 2  _o - *• s i n e  -*■   o  - —  p v *  <. S  c coscu - t. c sincu>771 C 2/71 a X X  Z Z
l 2v  = oio -*■ ^ cosS ■*- —  p  v  C S  : s i n o  S  c cosaó'2m a  x x  z z

L • . 5 77iy v > (33)

ilaieżnoici pomocnicze przyjmują postać;
v  »■ -u - -v. c o s e  - v  s m Bax vx. vz
V ■ u» - v sine- - v ccsS

<3.2 VX W 2

v v v * , v*G  a y oz

cx = arc. C v  -> ioz  a>

• DJa uproszczenia wstępujących'’ dale', w r a ż e ń  w pracy zakłada się v -O.W

2 . 6 /  P r z y k ł  a o c - w e  c a n e  1 1  c z b o w °

Dane liczbowe wymagane dla przeprowadzenia, cyfrowej symui-a • 
zamkniętego układu sterowania można podzielić na następujące grupy.

1 Wartości parametrów.
2 Określenie funkcji.
3. Przedziały zmienności s.kłaaowycn wektora stanu..
4. Ograniczenia- składowych wektora sterowań.
5. Przedziały zmienności wielkości pomocniczych.
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Pierwsze dwie grupy -danych wymagane są dla symulacja obiektu sterowań» 
Pozostałe pozwą lają.odpowiednio do przedstawianej w pracy metody.na syntes 
układu sterowania z "dokładnością" do współczynników liczbowych.

Wartości parametrów

Tab.1.
Oznaczenie Nazwa Jedn. Wartość':

m masa 1 kg 1 2000
J momenty bezwładności, względem i kg mz i 2000
J samolotowego układu współrzędnych ¡kg m 2 ! ■ 5000
Jz i kg m 2 I i 0000
L równoważne ramiona sił w przepły Imi . 0.5
L wowym układzie współrzędnych ¡mi 0.5
Lz ■ . . - Im) O

5 równoważne powierzchnie w przepły Im2 1 0,5 |
S wowym układzie współrzędnych [m2 i łO O

Sz lir.2 , 40.0
p • gęstość powietrza ¡kg/m ! 1.2. |

przyśpieszenie ziemskie [m /s2 i T-iGO

współ czynnik ■[N/ % ) 20.0 J

Określenia funkcja 
Funkcje c^.c^.c^ rozwinięte w szeregi potęgowe są postaci:

a a OZ 2 CO 3 fi fiz „2 r - H2„ . • . 2c = c  * c  a - c  a + c a t-cfi — c u * c o - c i o ji i t l i t ». • h

* ,cvó - cvV ó  j* - c-ó - a  l2C ć S
i. V  . V V Ir i  •

gazie i-x .y .z
Liczbowe wartości współ czynników. zych rozwinięć przed«t awiaja t.ab.2 .o,2/i-

i ab-» 2. £• .

i - : c * ac 012 c<** . ck . cfiz
V

Ł =X -2.0-10“ 0.0 -2.0- 10‘3 0.0' 0.0 c.c
ji«y 0.0 0.0 ■" . ■ ' o  r* ■ 0.0 ■ “ 5 . 0 - 10"3 o.o- i
i i=z -i .5- 10-1 —616 i 0.0 0. c c.o 5.7-,1'G'3 |-i
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T a b . 2 .b.

s Kz V lc C C c ct L t l t

i =x 0 . 0 - 2 . 0 -  10~3 O o - 2 . 0 -  10'3
oo

- 2 . 0 -  10'3

oo

O O - 2 . 5 -  10 3

OO oo OO

l=Z

*1o•0-ł1 o o

Oo ■OO

0 . 0 o o

Funkcje m^ , rozwinięte w szeregi potęgowe są postaci::

o o ft. h, v. i .m =m -rnioi-*mfi-+mo  + m <5 m ot i  > \ v K  i v  i l

Liczbowe wartości współczynników tych rozwinięć przedstawia Tab.3.

Ic£>.3.

....
nPm.L

hm
i

Vm i
lm t

|f-x
1

0 . 0 0.0 O °

oo -  4.0- 10'3 -4.0- 10'2
\i=y o o 5 . 7 -  10"z oo i w o H* O N OO OO

0 . 0

OO

- 1 . 1 - 1 0 ' *

OO

8 . 0 - 10"* - 2 . 0 -  10"5

Przeaziały zmienności składowych wektora stanu

T & b .Ą .
■Oznaczenie Nazwa Jedn. Zakres zmienn.

x.y, z składowe położenia środka masy [ml dowo1ny
. w układzie 1

B kąty Eulera położenia układu [radl (-n/8.n/8)
•fi samolotowego względem układu I [radl [-n.n 1

* - [radl dowolny
-składowe prędkości w układzie S !m/s! 150.3001.... - . .-. V- '"i : !m/sj [-20,201

v ■ im/sl (—20,201
P-O. r skłacowe' prędkości kątowej 

w ukiadzie S
irad/s 1
.

1-0.15,0.15 1
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Ograniczenia składowych wektora sterowali 
Tab.5.
Oznaczenie Nazwa Jedn . Zakres zmienn.

<5 .<5 .5h v l wychylenia kątowe steru wyso
kości kierunku i lotek

[rad] [-0.7. 0.7)

6 | względny ciąg silnika
f

0N0 [0,200)

Przedziały zmienności wielkości pomocniczych
Tab.6 .

i Oznaczenie Nazwa Jedn. Zakres zmienn.
c* kąt natarcia [rad) [-0.3.0.3)
0 kąt ś 1izgu (rad) [-0.5.0.5)

h~-z- wysokość lotu [mi dowoIna
V flX
V ay
V as

składowe prędkości samolotu 
względem powietrza

. ■

im/s!
Im/s)
(m/s)

[ 0 . 2 0 0 )  

[-20.20 ) 
i-20.20 )

V a moduł wektora prędkości 
samolotu względem powietrza

im/s) [10.300 )

V  , V  , V  v x  v y vz składowe prędkości wiatru
w układz i e I 
.— ......' .. ......... ...........

im/s) .
■

[-20,20 )

3.' Sformułowanie zadania sterowania

Zadaniem sterowania jest stabilizacja wybranych wielkości. wyjściowych
obiektu (parametry lotu). W rozpatrywanym przypadku są nimi .u. B. Należy
zapewnić zatem:

Itm u C O  = u  , Lim. BC !_> = e o ot -*00 t -cc

gdzie v0 = ■■const. 8 = const są wartościami zadanymi stabilizowanych
wielkości. Dodatkowo żąda się aby orocesv przejściowe uC tJ ■> u ecti - 6o o
.Kolejnych wyjść były wzajemnie niezależne, spełniały zadane równania 
różniczkowe , a tym samym były również niezależne od ■ zmieniających sie
charakterystyk obiektu.

4. Synteza układu sterowania
4.1. Struktura algorytmu sterowania

Charakterystyczną cechą algorytmów sterowania realizowanych metod* 
lokalizacji jest zależność .sterowania od "wektora prędkości" rozumianego 
jako pochodna względem czasu wektora stanu. Algorytmy- sterowania o-takie’
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strukturze rozpatrywane były w pracach 18,15-17).

Ogólna metoda określania struktury algorytmu sterowania ze sprzężeniem 
ad wektora prędkości dla przypadku odwracalnych układów dynamicznych 
przedstawiona została w pracy ¡23). Zgodnie z tą metody można, w pokazany 
poniżej sposób,dla zadania sterowania sformułowanego w pracy utworzyć układ 
równań względem czasowych pochodnych wielkości wyjściowych, z którego 
następnie można jawnie wyznaczyć sterowania.

Różniczkując u ć O  jednokrotnie i BC O  dwukrotnie względem czasu 
otrzymujemy:

(35)

gdzie
/ 2 2/ C&,u,w . q , - - W ą - & sin & + p Cu + w ) «

(S Cc° -*■ c0*2 Carctg Cu>/iL>S>2 + ch2Có }2J cosCarctg Cw/uS>J> +X X X  & x h

•fC-O S ic° + c°* arctrf Ćw/uJ + ch <5. J sinCarcUZ z. Z z r>

f Xu, uO = — p Cu2 + wZJ> J ”1 L S m.a arc i.# Cw/uJ>3 2 y y y y
, . i 2 2 . .-i , - hb.Cu, uO = tz p Cu + w J J L S m.
6 2 y y y y

a
6 = — - -. u m

Z postaci ikładu wynika, że jego rząd względem wyjścia uCtl jest równy
jeden, zaś względem wyjścia S C O  wynosi dwa. Zatem (patrz również [22.23!)
algorytm sterowania ze sprzężeniem od wektora prędkości pozwalający na 
uzyskanie zadanych trajektorii wielkości wyjściowych ma postać:

6 = k { r - u 1'}
- C U O

* F-i ~
(36)

gdzie k k g współczynniki wzmocnienia regulatora, kJs^>o. kQbe>o

.6 ,t określają zadaną dynamikę wielkości wyjściowych, uCtJ, &C tj za
U C7

pomocą następujących wzajemnie niezależnych równań różniczkowych:

ix<1> = F C u ' , u (37)u o
e ’2’ = e'1’, e ,  e  j  ( 38)e o

Faram.etry równań różniczkowych (37) , (38.) wybiera się tak by były spełnione
zadane.wymagania odnośnie przebiegów przejściowych

u<r o  - m , e c u  -• eO O
Przy uwzględnieniu ograniczeń ha wartości sterowań.
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Przykładowo wymaganą dynamikę można zadać za pomocą następującym 

liniowych równań różniczkowych: 
u:r u + u = uo 139;

Ą  *‘2> * 2 aB r0 e'“ - e = eo . mc;
któruch parametrami liczbowymi są t  ,Ta .da .u ty er

4.2. Własności układu zamkniętego

Wstępnie własności układu zamkniętego rozpatrzymy bez uwzględniani! 
wpływu filtrów różniczkujących, pozwalających na uzyskanie 'ocen' czasowyci 
pochodnych wielkości wyjściowych.

Podstawiając prawa sterowania (36)- do (35 ) otrzymujemy po wykonami1 
prostych przekształceń następujące wyrażenia dla u" .s'2'

u ‘ 1 C t .k J = F ■* \ 1 + b h ■ > V /  CB. u, w. ą, ć J - F > '41'

~ r c¡ ■* { 1 i (u, wił > I-i s C u, u>J’ - ,r* ' :4j’V Z! t? Z7 ’ C? f

Dalej przech ząc do granicy otrzymujemy:

k ■* cc k „-►-a.'w e
Można zatem stwierdzić na podstawie .43). że algorytm sterowania (36!

zapewnie mci 1iwośó uzyskania, zadanych za pomocą równań różniczkowych (37!
i38) dynamicznych własności zmiennych wyjściowych w T O .  Równocześnie,
uzyskuje się autonomizację torów sterowania i niezależność własności (43 / 
od charakterystyk obiektu.

Rozpatrzmy czasowe przebiegi sterowań ó , ó wynikające.z przvjętegcC h
prawa sterowania. Podstawiając (35) dc (36) otrzymujemy:

ó C l , k J? = -C k 1 b } V  r* Cu. u J> - / CS.u, w.o.ć J (441C u  u u u O u h

ó  < t  .  k . ,.** =  í  t e -  — ć>_̂ <L u .  i i O  J  1* j  ~  f  C u . u C  ( 4 5 :r- C" t* tr t? C ' w

s/.rtt or prze iścig do granicy mamy

¿ •: : ■ - = ó/Cł/ . t ■: m = ¿*C ¿ .
*-* « ' k . -*-au r>

gezie ó" •.' . s¿. następującym: asymptotycznym; postaciami praw
¿* terowanie

o íij. = ó r i\,u , - • Cr. u, w.ę.t**, • Az

<5̂<T O  = 6^ Cu,wJ> Fq {q ,&,6^' - f JZu, >



Syntezo układu sterowania ruchem samolotu. 89

4.3. Warunki' red!izowalnożci zadanych trajektorii wyjściowych

. Wiadomo.. 1 ■ 4 . że jeżeli układ dynamiczny jest odwracalny to 
sterowanie zapewniające uzyskanie trajektorii wyjściowych o zadanych 
własnościach dynamicznych istnieje na skończonym przedziale czasowym i jest 
jednoznacznie określone. Zauważmy,. źe asymptotyczne postacie. praw 
sterowania 6aCtJ , ¿“t o  otrzymane w p.4.2. w wyniku przejścia granicznegoc n
można również uzyskać dla układu odwracalnego bezpośrednio z wyrażenia (35) 
i warunków

u “ ’- r . e ‘2 ’ = r
u  (9

W tym przypadku dla t «= [t , oa> wartości sterowań 6aC ¿J> , óac OO c h
realizujących, zadaną trajektorie mogą rosnąó dowolnie(tj,

1 in sup < .fó“<rtjjz+ fójYtJJ2 J ■= co 
t -*co

co nie jest możliwe w rozpatrywanym układzie sterowania ponieważ wartości
. _ ,niax .mox . £ . rmax -max , ■sterowań są ograniczone <5 <= i-o ,6 J, <5 e C~ó. ,6i 1 a w konsekwencjic c c h h h

zadana trajektoria wyjściowa nie będzie realizowalna po upływie skończonego 
odcinka czasu.

Na podstawie powyższych rozważań dla realizowatności zadanej 
trajektorii wyjściowej oprócz warunku odwracałności układu dodatkowo wymaga 
się stabilności obiektu względem sterowania wprowadzonej w pracach (22,23). 
Określony tam warunek stabilności ma postać-

tim sup < f<5aCtJjZ+ fó^TćJJ2 J < oo (48)c nt -*0D
W.szczegóiności w rozpatrywanym przypadku zakłada się

t f -d — . ̂ 2 - .max * 2 • - —a - - 2 , . —max — 2tm sup v 16 J , h m  sup fo C O .7 < C6, 1c c h hl -*00 t -»CD
Sprawdzenie kiedy powyższy warunek jest spełniony prowadzi do badania 

stabilności układów odwracalnych minimalnego rzędu* a w przypadku układów 
liniowych i stacjonarnych do analizy zer transmitancji układu [24.25].

4.4. Analiza, reaiizowa1ności

Podstawiając wyrażenie (46;,(47) do układu (33) otrzymujemy równania 
układu zamkniętego o postaci:

x = u cosB + w sin&

2 = t u si nS u> c o.st?
0 = 0  ’ (49)
u = F Cu, u Ju O
w = f  C S , U , ¿5. t? ;

V O

•<?= Fe < ą .;e ,e ^ .

gdzie
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\l, w, <7» 6^> - m. ą + & cosB

• <S [c° c0*2 Carctg CwSxOJ2 fX X '  X

*- c ^ C b *  C\x,  \o2> < F ^ C q , & , & O  /-Cu; wS>>22 ] s m C a r c t i  Cw/u?^ +X & C7 O C7

5 ■** nr-t* t <p fiiisiijy- •*■ h *Cm 1 łił> C F Cn.G.O } •*

■*-C-1 J> fgC-UtW}}} cosCarcigCws\jl>2J

Ponieważ układ równań (37 1.(38) jest stabilny . . zaś składowe xC t j i z<i> si 
meobserwowalne względem wyjśó eCt-J, uCij to dla spełnienia warunku (48 ) 
wystarczy stabilność rozwiązań równania

łi = i CS.u.w.o.ćł J>
V o

Ze względu na nieliniowość ogólna analiza, stabilności powyższego równania 
jest trudna stąd w pracy ograniczono sie do szczególnego przypadku' 
reaIizowainości w zadaniu'stabilizacji, wielkości 'wyjściowych.

4.5. Ana.izą trajektorii osobliwych

Szczególnym przypadkiem analizy rea1izowa1ncści trajektorii 
wyjściowych jest analiza reaIizowalności. ich stabilizacji na zadanych
wartościach tj.

uftj = u , Sftj = 9 ■ V : e i £ . oo jo o o

W tym przypadku, trajektoria układu zamkniętego należy do pewne; 
poaprzestrzeni przestrzeni stanu (trajektorie osobliwe) i spełnienie 
warunku (48) sprowadza sie do badania stabilności w tej podprzestrzeni..

W pracy [24] pokazano, że liczba równań określających podprzestrzeń
trajektorii osobliwycn jest równa sumie rzędów układu ( 3 3 j wzgleden
zmiennych wyjściowych ; w przypadku rozpatrywanym, w 'pracy wynosi trzy a 
)ównar.ia: określające podprzestrzeń mają postać:

u 1 ..' - u . QC Łj - r , of i «5 = 0  ■ V : € i : , ®  iO o

Stać u Ki sd równa!'; opisujących trajektorie osobliwe jest układem rzeóu
Cn-3).gdzae n jest rzedem układu wy jściowegc imode] obiektu): Układ, ten mt
postać•

y. ~ m cosO - w sinO o O 1o o

2 = * li Sin5 - >x COSĆrO
u; - / C O  , \j , uC »'50’

gdzie



Synteza układu sterowania ruchem samolotu 91

* CO , u . wS> = g  c o s O  + p  C u 2 + Vf2} ( S  C c ° + c ^ C a r c  t g C w C u  }S>2 + ' w o o o d m o x x x o

+ c h2CCma  / m n ^  a r c  L g C w / u  J>2>2 ] s i n C a r c  t g  C w / u  J>.> + x y '  y o O

4 £> l c + c arc tgCw/\i J> - c Cm /m .> arci^Cw/u z z z O z y'  y O

cosC crrc t #Cuł/u^J)>)

Ponieważ składowe x C O ,  2Ć O  nie są obserwowałne względem zmiennych 
wyjściowych 6CtJ, \tCt} to przy analizie własności (48) pierwsze dwa 
równania tego układu mogą być pominięte (23,24).

Zakładając na podstawie przesłanek fizykalnych. że |u>/uq |<<i i 
rozwijając funkcje trygonometryczne w szeregi potęgowe otrzymujemy:

u> = a w + <g cosO + pu2S c°> + / CCw/u ->2 ,<Tw/u ,v ° o dm  o z z y v ' o  ' o

g d z i e

1 . — o — - a  h -  Ci j >, i .a = p u CS c •* S [c - c Cm /m J J) w ¿rm o x x  z z z y ' y

l i m  /  (Tfw/u J>2 , i w / u  J>3 , . . . . )  = O 'v 7 O 7 O(w^u > -.O

Uwzględniając dane liczbowe zamieszczone w Tab.1.,2.. otrzymujemy a^s: - l 
co oznacza, Ze rozwiązanie równania -(5C0 jest stabilne dla małych wielkości
stosunku |w/uo | . Spełniony jest zatem warunek ( 48 ) i stabilizacja
wybranych wielkości wyjściowych jest realizowalna przy istniejących
ograniczeniach na wartości sterowań..
1 postaci wyrażeń (46),(47) wnika, że poprzez wybór parametrów pożądanej 
dynamiki F^.F trajektorii wyjściowej można zawsze spełnić warunki

C> U

,q . .max-max, -a r .max¿max,<5 e f-ć , 6 1 * 6 e ,<5 Jc c c  n h n

Wartość.usta 1oną zmiennej w wyznaczyć można na podstawie następującego 
przybliżonego wyrażenia

w 3: -ie cosQ + puzS c0> / ( " p  u <S c° + S fca — J>°  o Pm o z -z 7 2m. o x x  z z  z y 7 y

4.6. Dokładność realizacji zadanej trajektorii wyjścia

Dla określenia wielkości błędu realizacji zadanej trajektorii wyjścia 
występującego przy skończonych wartościach współczynników wzmocnień 
wykorzystać można zależności przedstawione w pracach f 15/16].

Oznaczmy przez
•F _ - ‘i > .F r- ,aiZ'
Au - V  u ' “e = ro ~ 6

błędy realizacji zadanej dynamiki F^ i t q • Załóżmy że dopuszczalne 
wartości błędów powinny spełniać następujące ograniczenia:



I < 1  5 °-°5 ! rJmo* ' I Ael £ 05 I Fe¡mo*
Zatem, uwzględniając wyrażenia (41).(42) otrzymujemy. . że w układzie 
zamknię-tym

Af  = <i ■+■ t> k >"< F (u., u S> - /  C 0 , i i , u i , ę , ć  J) )u u u u O u »>

4  = °  * b0c%t’w>Ke > l< Fec 6)(,>'e -e0:> " j y u . u o  >

W wyniku otrzymujemy:

Ik I > l ó  | ’ V  I r  (u,u 2-f C e . u . u i . g . ó  J>| S(0.05\F  <Tu,u J>| >-l)J UJ ' u 1 1 u O ' u h 1 max 1 u O 1 max

1*^1 ^ \àa Cu.wił'1 < ir^ce^.e.e }-/x-u,w}\ yc o . 05\f  c .j \ i  - / jI 0\ 1 0  (min 1 6 O & * max ■ © 1 max
Zauważmy, że ponieważ wielkość uCtJ jest mierzona, to zależność A^ od 

uC£J> można zmniejszyć przyjmując:
**  - V  - z (51!

Zatem dla określenia wielkości k^ mamy zależność:

V =  {2Jy/cpLySJ r ^  -  V >\™*'C0-05 \ Fec ->

Z kolei dla wyznaczenia wielkości błędu realizacji, w stanie ustalonyo 
przy skończonej wartości współczynników wzmocnienia k^ , kQ wykorzystamy 
zależności przedstawione w pracy ! 25 ]. Zakładamy, że w układzie występuje 
stan ustalony jeżeli:

u<" tj> = xl = const , 9C tS) = O = const . s »
Oznaczając przez

A* = u - u , A* = & - 6u O s 0 O a
błędy realizacji w stanie ustalonym .można sformułować następujący
warunek :

I A" I £ I A * ! • I 4  I 5 I 4  I1 u . , ». 1 u 1 max 1 0  1 1 0  1max *
Z wyrażeń (411,(42) i (391,(40) wynika ,że w stanie ustalonym zachodzi 

O .= t<. > -  óu r-‘ A* . 0 =  ♦ beC. > ke r ?  a;
W wyniku otrzymujemy ostatecznie warunki :

k |> t ! / <T. J> ! <T ! b I i A* Ï J_1u} u u ' s- r u 1 s 1 u 1 max ■

N *  TSl 44.•>!.-'i 4  <;3 u  i 4  ima* ->'1
•Jeżeli określimy ocpowiedmo do wyrażenia (51) otrzymujemy:

• V *  V ' ^ ! .  i 4  I w *  '

Wykorzystując powyższe nierówności możemy ' wybrać wartość:
współczynników wzmocnień k . tak by jednocześnie były spełnione

U 0

wymagania odnośnie dopuszczalnej- wielkości błędu realizacji zadanej
trajektorii wyjściowej w stanach przejściowym i ustalonym;

qp________________________________ W. Jurkiewicz, M. Błachuta. K. Wojciechowski
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4.7. Wpływ ti 1trów różniczkujących

Odpowiednio do koncepcji sterowania ze sprzężeniem od wektora 
prędkości argumentami prawa sterowania (36) s ą  pochodne u'1’ , e'z>, e'1’.W

praktycznej realizacji sterowania pochodne te nie s ą  dostępne pomiarowo. 
Zamiast nich wykorzystuje się ich oceny otrzymane w wyniku zastosowania dwu 
filtrów różniczkujĄcy.ch o postaci [8.16] :

u u * u = u
U

Ąe'2' * 2d& fJde'" * e = a

Równocześnie uwzględniaj ąc  ograniczenia na wartości sterowań
. , -max ..max - - , .max .max ,6  €  f-ó , 6 J . Ó €  t -<5ł , 6. . 3c c c h h h

przyjmujemy prawo sterowania w postaci
.max - “1 ..max . , .max z .max _ó • O satCó /6 -3  , 6 -  6  s a u ó  / < : >C C  c* c r» r> rv r

g a z i e

i r > i
sa t C >0

ó = * i F C U , u J> - u
C U u  O

5 h -  k e  < U  ¿ < l > - ś  ' u 

W wyniku. równania układu zamkniętego mają postać:

x  = u  cosG + u> s t n 9

x ~ - b sinO * 'j> cos6

6 = q (52!
- „ . . .  rmox . , _ . " . <1>. ..max.u = /  < r e , u , w , o . c  J> -r 6 ó  satCh \F Cu ,u J - u 3/0 j' u  r> u c  u u' o * c

= i CG,utw tą*6^}

, . .max .. ł > A « s, —<2>. ..max .O = /gC-UęUO sazCkgCFq C6 ,6 tCfo ~ ' k

2 *C2> _ . “(1) "htę6 ■+ ca& iuee - 6 = .0

g d z i e

; CG, u, w, 0 .6 3 = u q * cosó .-*• p  Cu2 w2J> *v k ¿rm
t”S t c° c-“  Cctrc.t*rC’lu/uO}2 - •: K2:'ó. smCarct^Cw^uJJ ♦x y x x r>

■f S  i c °  * circ ŁgC xosu3 c* ć 3 cosCarc LgCw/\DJ>3
2  . *  Z  Z



W powyższym układzie równań, p^. i pg odgrywają rolę małego parametru 
stąd jakościowe własności układu zamkniętego można badać poprzez 
wyróżnienie dwu podukładów, szybkiego i. wolnego. Wydzielenie tych 
podukładów może być wykonane metodą przedstawioną w pracach [8.15,16).

Zakładamy również, że dla wartości zmiennych należących do przedzialó# 
wymienionych w Tab.4-6. spełnione są następujące nierówności:

 -    W. Jurkiewicz,. M. Błachuta. .K.. Wojciechowski

| F / 0  - feC;i\max < |óeĆ O j mln ćhmax

4.8. Składowa wolnozmienna

Odpowiednio do metody przedstawionej w pracy ! 15 ) wprowadzamy
dodatkowe zmienne

u = -u“ ’ . e = e*1’ . e = e<2>1 1  2

i rozszerzamy układ C52J przez wprowadzenie dodatkowych równań wiążących
te zmienne. Otrzymany rozszerzony układ równań ma postać:

x  = u cos6 w s in 6 

z = -  u sinG ■+ w cos6

e = q

u = /  J + b ó m<u<sa  i t ł  CF Cu , u J> -  u ł  /ó maxżu h u c  u u o i ' c

U> = / 2v h

ó = //u.wj + b-C-u.w}ó™a*saLCk.-{r0ce ,a .3 j - e >/ómaxj
0 &  h 0 6 1 O 2 ' h

' <i>U -U u = -u

P u +. u = /  C e,u .w ,<? ,ot .> 1- b 6ma*satCh f f  f u  .u  J> -  u i / ó mc U i  ł u  h u c  u u  o i ' c

- 4  -a®;1' - ?. = eu>

2 ̂<2>
Me®2 ~ad&H6e2 Ą =/9i',’“;+V ' ' ' “')6h sat<rV , f9Ce. '® -ea>-eS / 6

mox s

Wykonując w powyższym układzie przejście graniczne p - O , ua- 0
u , 6*

otrzymujemy w wyniku układ równań opisujący wolnozmienne składowe 
przebiegów. Ma on postać*.
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x  = u  cosO  + w sinG

z = -  \jl, śin0  + u> cosG

e

(53)

w = /  CG, u, w, o ,  <5, 2v h

Otrzymany układ odpowiada przypadkowi zastosowania idealnych filtrów 
różniczku jących.

4.9. Składowa szybkozmienna

W rozpatrywanym przypadku dla określenia podukładu składowej 
szybkozmiennej podstawiamy M i dokonujemy przeskalowania osi czasu
według zależności r - ^ 11 . Otrzymany w wyniku rozszerzony układ ma
postać:

d— x  = /j < u cosG +■ w $in& )

d z * p  <- u sinG + w cosG )

d
XI - XI

G

XIi

i Q

2d‘

dr

Wykonując w otrzymanym układzie przejście graniczne p -* 0 t otrzymujemy 
Podukł ad opisujący składową szybkozmienną jako funkcje zmiennej r .Podukład 
ten ma postać:
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-—  u -*■ xi - udr

3F  *  + e  = edr

xj t- u = /-CdtUtWiOió J>+6 6 rnCk* s a t C h  <F Cm  , m J>-u J /<5maxj>d T J  i u h u c u u O i ' c

—  e '+ ¿d- 2 - e  + e  = ę0 dr i i

3_ «9 ■*■ —  Q n-e =/ (u,U)>6 ; U, u O ó ^ s a t O e ^  ^ ¿/ó™**)2 Z 0 dT 2 2 0 0 h 0 0 1  O 2 K .

gdzie u = const, 0 - const, <? = 0 <1>= cons c, t = const.
Powracając do zmiennej i otrzymujemy ostateczna postać podukładu 

określającego składowa, szybkozmienną układu rozszerzonego.
* <i;/J u - u = uu

2 j<2> - Itlł , _ -^  - S - ’6

^ uC1 u — f  C S tM,.\Łi,q, ć <5rn<ŁXsci£ C*k t." <T u »u J—u ̂/ć J'u l  i <- h o c  - - u  o  i ' c

O - Q0 0 1

“e^z ^  "^ T ' £<ieti6eT * B "fecu- «¿>- V «• < “ “ l(V V 6 , -6 •e0->-e*

. _ < 1 > gazie u = const, 0 - const, ą - 0 = ccnsi.
Dla zbliżenia własności układu (52 ) do własności układu ( 53 } z

idealnym« różniczkowaniem należy zapewnić asymptotyczną stabilność podukładu
skłaaowej szybkozmiennej oraz wystarczającą szybkość występujących w nie;
przebiegów w porównaniu z szybkością przebiegów w* podukładzie składowe;
wo Inozrri lenne j [15.15] .

W pracy przyjmuje sie. że wystarcza jące rozróżnienie pomiędzy
składowymi szybko- i wolnozmiennymi może być osiągnięte dla 5
• - O. i  iam < t , Obliczenia wielkości d^ można dokonać na drodze analizyU 0 V
wartość: własnych. Równanie charakterystyczne dla podukładu składowe;
szybkozmiennej ma postać:

< Ą / ' !  -  be Ke- P** He/Ct ~ be V v  p " 1 = ?

Wielkość «¿ należy wybrać tak by równanie to przyjeł o postać •
2 2 -

U F "*■ Ćic. u r t 1 i - O 0 . 0 0
gdzie ♦ fcg, . parametr d wysiera się ns podstawi?
wymagań odnośnie jakości szybkozmiennych przebiegów prze jściowye:.- 
Ostatecznie otrzymujemy następujący warunek przybliżony.
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Podstawiając w powyższym warunku wyrażenie (51) w miejsce kg otrzymujemy

de *  doCi ♦ p ¿.yS y K I * e  V  J

4.10 Parametry regulatora

Wykorzystując wyprowadzone zależności, możemy wyznaczyó parametry 
regulatora. Zakładamy, następujące wymagania odnośnie procesu 
przejściowego:

Tab.7 .

U o 6o r [s!U V 3) °e do 1 Ae L ok 1 A’ 1 ' u 1 max
120 o 5 5 1.0 O Ul 5•10~a 6

Wykorzystując dane o parametrach i przedziałach zmienności wielkości 
■występujących w modelu możemy w sposób przybliżony ocenió również 
wartości ekstremalne poniższych funkcji w przedziałach zmienności
ich argumentów wymienionych w Tab.4 -6.

T a b. S . a .

|/JmaX lb 1« u 1 ' K u f “ ' 1 ^ 1 ^ i*e r n |r i™»lei
280 0.7 • 10* 36 0.25 0.1 7 • 10’3 0.08

Tab.8 .b .

l'j. l/el. lbe L
u 0.018 0.017

Z warunków zapewnienia dopuszczalnej odchyłki w  realizacji zadanej dynamiki 
otrzymujemy k > 2.5 -10* k„ > 7 id7 .U CT
Podobnie, z warunków dopuszczalnej odchyłki w stanie ustalonym otrzymujemy 
k - i.4 '10? k^ > 7.5 -id1, ostatecznie przyjmujemy k - 2.5-10*, k - 8 -107 .

U U C7
Zakładając y = y = 0.5 [s] otrzymujemy w rezultacie d ^ 4.5 .U " t7

5. Wyniki modelowania

W przedstawionej w poprzednich punktach pracy syntezie układu 
sterowania ruchem samolotu w płaszczyźnie pionowej wykorzystywano pewne 
oszacowania i zależności przybl iżone. Dodatkowo obiekt sterowania (samolot)’ 
Jest silnie nieliniowy i uzyskanie rozwiązań. ilościowych nie jest możliwe. 
Stąd istotną częścią prący są przedstawione w tym punkcie wyniki badań
symulacyjnych.
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Ryś. 10. Odpowiedś zamkniętego układu sterowania na skokowy aoaatniŁ. zmianę 
wartość: zadanej u_.
Fig.10. Closed loop system response to the positive stepwise change of the 
set value u .
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3ys.il.. Odpowiedź zamkniętego układu sterowania na skokowa ujemna, zmianę 
wartości zadanej _

Closet loop system response to the' negative stepwise, change of the 
set value u .
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Odpowiedź zamkniętego układu sterowania, na skokowa dodatnia zmianę 
wartości zadanej 6 .o
rig.12. Closed loop system response to the positive stepwise change of the 
set value S .
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Hys.13. Odpowiedź zamkniętego układu sterowania na skokowa ujemna zmianę 
“arteśc: zadanej S .
fł3vi3. Closed loop system response to the negative stepwise.change of the 
set value © .
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Rys.14. Odpowiedź zamkniętego układu sterowania na skokowa dodatnia zmianę
wartości zadanych u ,e .o o
rig.14. Closed loop .system response to the stepwise change of the set 
values u .6 .
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Rys.-15. Odpowiedź zamkniętego układu sterowania na skokowy dodatnia, zmianę 
wartości zadanej e . przv wartości Parametru a_-0.S,~ ° t?
— S.15. Closed loop system response to the positive stepwise change of the 
set value 6^, with parameter a -0.5.



W przeprowadzonych badaniach symulacyjnych przyjęto następujące 
wspólne dla wszystkich rozpatrywanych przypadków założenia:
i) analizowane są czasowe przebiegi wielkości wyjściowych 6. u, sterowań ó| 
6 , oraz zmiennych wewnętrznych w, a, w odpowiedzi na skokowe zmianiC
wartości zadanych u , 8 ,O O
ii) zmiana wartości zadanej dokonywana jest w znajdującym się w stanii 
równowagi systemie sterowania a chwila jej wprowadzenia jest t”10 s.
iii) wprowadza się dodatnie i ujemne zmiany wartości zadanych u . 8 ,O O
iv) w pierwszych pięciu z rozpatrywanych przypadków wartość parametru cg 
określającego poźadany charakter przebiegów wielkości wyjściowej 8 jest 
stała i wynosi jeden.

Symulację cyfrowa przeprowadzono dla następujących przypadków:
P.i. Zwiększenie wartości zadanej u^ z 120 m/s do 130 m/s. przy' stale) 
wartości 8 wynoszącej 0.009 rad.
P.2. Zmniejszenie wartości zadanej u z 120 m/s do 115 m/s .przy stałejO
wartości 8 wynoszące 0.009 rad.O
P.3. Zwiększenie wartości zadanej 8 z 0.01 rad do 0.1 rad, przy stałe;O
wartości u wynoszącej 120 m/s.O
P.4. Zmniejszenie wartości zadanej 8 z 0.009 rad do 0.001 rad. przy stałejO
wartości u wynoszącej 120 m/s.O
P.5. Zwiększenie wartości zadanej u z 120 m/s do 130 m/s, i zmniejszenieO
wartości zadanej 6 z 0.009 rad do 0.001 rad w chwili t-20 s.o
P.6. Zwiększenie wartości zadanej 6 z 0.01 rad do 0.1 rad, przy stałe-O
wartości zadanej u wynoszącej 120 m/s i przy wartości współczvnnika a„-0.5o (r1
określającego charakter przebiegów wielkości wyjściowej 8.

Czasowe przebiegi wielkości wyjściowych 8. u. sterowań ó 6 . ora:H c
zmiennych wewnętrznych w, o, w odpowiedzi na skokowe, zmiany wartość: 
zadanych tĉ , ■© ,przedstawione są na rys.10.-15 odpowiednio dc kolejności 
wymienionych powyżej przypadków P.1-P.6.

ć . Wnioski końcowe

Uzyskane wyniki badań symulacyjnych potwierdzają poprawną pracę układu 
sterowania, którego synteza z dokładnością do współczynników liczbowych 
przeprowadzona została na gruncie rozważań teoretycznych.

Własności dynamiczne przebiegów wyjściowych są niezależne od aktualngo 
punktu pracy systemu sterowania oraz wielkości zmiany wartości zadanej.

Poszczgóine tory systemu sterowania są wzajemnie niezależne. Charakter 
przebiegów zmiennych wyjściowych może być wybierany przez zmianę 
współ czynnika . Przykł adowo .dla przebiegi zmiennych wyjściowych &.
są aperioayczne (rys. 10—14) zaś dla et.—C.f uzyskano przebieg: oscylacyjne 
dla zmiennej wyjściowe; 6.
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SYNTHESIS 0? THE CONTROL SYSTEM FOR THE AIRCRAFT LONGITUDTONAL MOTION
* p rr, Ł V

*
Ir, the psper .synchesi f  of Che control system based on so cailei 

: ization method for the aircraft longatudaonai motion under conditions
' ■ uncertainty is presented. According to the localization method the tin» 
cerevatives of the state vector are taken as arguments of . the - control.. Is* 
ant high gair. 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.


