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ROWNANIA DYNAMIKI I WARUNKI WYWAZANIA W RUCHU
PRZESTRZENNYM MODELU SAMOLOTU

Streszczenie. W pracy przedstawiono opis dynamiki lotu samolotu z uwzglednieniem
ruchu postepowego i obrotowego oraz aerodynamiki. Wskazano na nieliniowosci tkwigce
w réwnaniach dynamiki ciata sztywnego, jak i w aerodynamice samolotu. Nastepnie zde-
finiowano warunki wywazania, a wiec sposob okreslania ustalonego stanu lotu oraz
przedstawiono realizacj¢ numerycznego algorytmu wywazania dla modelu samolotu F-16
w $rodowisku Matlab®. Wyniki symulacji lotu w ukfadzie otwartym zaprezentowano dla
wartosci zmiennych stanu i sterowania uzyskanych z aplikacji komputerowej programu
wywazania.

DYNAMIC EQUATIONS AND TRIM FLIGHT CONDITIONS OF
SPATIAL MOVEMENT AIRCRAFT MODEL

Summary. In the paper the dynamics flight aircraft description is presented, including
translatory and rotational movement with aerodynamics. The presence of nonlinearities in
the rigid body dynamic equations and aircraft aerodynamic is introduced. Next a steady-
state flight conditions are determined by solving the nonlinear state equations. A solution
to the problem is obtained by using a numerical minimization algorithm. For the aircraft
model F-16 the numerical trim algorithm of Matlab® package is presented. The results are
illustrated by example outcomes of the trimmer program.

1 Wstep

Skomplikowane wiasciwosci dynamiczne samolotu jako obiektu sterowania wymagaja
od pilota odpowiedniej koordynacji wychylania sterownic, operowania mocg silnika oraz
dziatania z wyprzedzeniem wynikajagcym z bezwiadno$ci sterowanego obiektu. Dlatego sto-
sowanie uktadoéw sterowania lotem w tych obiektach jest jak najbardziej pozadane. Wtasci-
wosci dynamiczne samolotu zalezg nie tylko od jego witasciwosci aerodynamicznych i kon-
strukcyjnych, lecz w duzej mierze od zastosowanego prawa sterowania. Klasyczne metody

sterowania samolotem zakladajg ze dynamika samolotu jest liniowa i stacjonarna wokot
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pewnego stanu ustalonego lotu. Niestety, w ekstremalnych warunkach lotu takie systemy ste-
rowania nie dziatajg poprawnie z powodu silnych nieliniowosci wystepujacych w dynamice
lotu. Proces sterowania ztozonymi obiektami w zmieniajacych sie warunkach wymaga od-
miennego podejscia do tematu [1],[2],(8], a mianowicie zaktadamy, iz zastosowany model
samolotu jest obiektem nieliniowym i niestacjonarnym.

Istotng cecha zastosowanego modelu jest jego doktadno$é, bedaca wynikiem uwzgled-
nienia duzej liczby istotnych czynnikéw oraz nieliniowosci wystepujacych w uktadzie.
W pracy przedstawiono matematyczny opis dynamiki lotu z uwzglednieniem ruchu postepo-
wego i obrotowego. Na tej podstawie uzyskano nieliniowy uklad réwnarn opisujacy ruch sa-
molotu w uktadzie zwigzanym z samolotem i w uktadzie przeptywowym. Istotnym proble-
mem, jaki napotykamy przy modelowaniu dynamiki ztozonego ruchu samolotu, jest wyzna-
czenie warunkéw poczatkowych tego ruchu. Problem ten rozszerzono i potraktowano jako
zagadnienie okre$lania ustalonego stanu lotu. Do rozwigzania tego zadania przyjeto, ze sa-
molot przed powstaniem stanéw dynamicznych wykonywat lot poziomy i jednostajny. Wa-
runki stanu ustalonego lotu okreslimy dla dwoch przypadkéw: lotu prostoliniowego oraz za-
kretu prawidtowego. Wyznaczone w ten sposéb parametry lotu moga by¢ wykorzystane row-
niez przy okredlaniu zmian wartosci zadanej podczas symulacji w uktadzie zamknietym z
.uktadem sterowania. Zagadnienie to stanowi podstawe syntezy sterowania ruchem samolotu

w przestrzeni 3D, z tego wzgledu w artykule tym poswiecono wiele uwagi temu zagadnieniu.

2. Kinematyka i dynamika samolotu

Nieliniowy model wasciwosci dynamicznych samolotu zbudowano przy nastepujacych
zatozeniach upraszczajacych [5]:
« obiekt latajgcy jest ciatem sztywnym, a wiec pomijamy efekt ugiecia skrzydet,
* model samolotu posiada sze$¢ stopni swobody, ktére wynikajg z réwnan ruchu.
Whprowadzamy nastepujace uklady wspotrzednych, wzgledem ktorych bedziemy rozpa-
trywali ruch samolotu (rys. 1):
» uktad zwigzany z Ziemig Fl:(o,. ,xk;,yK,zZK) o poczatku Ol;, ustalonym na po-

wierzchni Ziemi,

e uktad zwigzany z Ziemig Ft.(or ,xr,y,.,zr) o poczatku Or, ustalonym w $rodku

masy samolotu,
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uktad zwiazany z samolotem F,,(c,X,y,z), ktérego poczatek C, ustalony jest
w $rodku masy samolotu ,

oraz uktad przeptywowy Fw(c,xw,yw,zw) o poczatku C, ustalonym w $rodku masy

samolotu.

W celu ilosciowego scharakteryzowania potozenia kagtowego samolotu wzgledem Ziemi,
a wiec ukfadu F,, wzgledem ukfadu Fr, wprowadzamy trzy katy Eulera, ktore podajemy
w uktadzie Fv:
¢ kat przechylenia
« Kkat pochylenia 6,
« kat odchylenia ly.

Stan ruchu samolotu jest zdefiniowany przez dwanascie wspo6trzednych, a wiec przyj-
mujemy nastepujacy wektor stanu [3],[4]:

(2.1
gdzie:
V =[U,V,w]* - wektor predkosci liniowej,
6J =\P, Q, R]' - wektor predkosci katowej,
0 =\<f>0\A - wektor katow Eulera,
T =\x,y, z]7 - inercyjny wektor potozenia.

W celu okreslenia sit i momentéw aerodynamicznych dziatajgcych na samolot konieczna
jest znajomos¢ predkosci lotu oraz dwoch katéw: kata natarcia a i kata slizgu fi. Sg to zmien-
ne aerodynamiczne zwigzane bezposrednio z powstawaniem warunkéw pozwalajgcych na lot
samolotu. Wielkosci te pokazane sg na rys. 1, ktéry przedstawia lot samolotu z uwzglednie-

niem przeptywu strug powietrza z jego prawej strony, a wiec lot ze $lizgiem.

Do dalszych rozwazan wprowadzimy dwa nowe wektory:
(Vca i

(Va - predkos¢ samolotu wzgledem atmosfery,

(vH = VH - predko$¢ atmosfery wzgledem Ziemi,
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co pozwoli nam uwzgledni¢ ruch powietrza wzgledem inercyjnego uktadu wspétrzednych
zwigzanego z Ziemig. Pomiedzy wektorem [.V.)__dpredkoéci samolotu wzgledem Ziemi wy-
razonym w uktadzie Fu a powyzszymi zachodzi nastepujacy zwigzek:
fc),=fc),, ~ DAK), ,, @2
oraz
@3

Katy aerodynamiczne okre$lamy wzgledem wspoétrzednych wektora predkosci samolotu.

Korzystajac z zaleznosci (2.2-3), mozemy zdefiniowac kat natarcia a oraz kat $lizgu /?jako:

K
a =arctg-Z- (2.4)
ax
V.
P =arcsin-"- (2.5)
a

Przed wprowadzeniem odpowiednich réwnan opisujacych ruch samolotu przedstawimy
trzy macierze transformacji, ktére wigzg poszczeg6lne uklady wspoétrzednych wzgledem kto-

rych bedziemy rozpatrywali ruch samolotu jako ciata sztywnego (rys. 1).

Rys. 1. Przyjete uktady odniesienia
Fig. 1 Reference coordinate systems
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1. Macierz transformacji L$v, ktéra umozliwia przejscie z ukladu zwigzanego z Ziemia
0 poczatku ustalonym na samolocie Fr do uktadu zwigzanego z samolotem F,, :

cosdcosy/ cos0siny/ -sin 6
Lbi"- sin(fisin6 cosy/- cossiny/ sint)sinOsiny/ +cos@ecosy/ sin <cos6 ©.6)
0sg>sin6 cosy/ +sin<j>siny/ cos<f>sin0 siny/ - sin<pcosy/ cos<j>cosd

2. Macierz transformacji D bw, ktora wigze uktad przeptywowy Fw oraz uktad zwigzany

z samolotem Fb:

cosacosp -cosasinp -sina
Dbw~ sinP cos P 0 2.7
sinacosp -sinasinp cosa

3. Macierz Ta wigzaca katy Eulera z predkosciami katowymi samolotu:

. ,sin8 sind
1 sm<p~  — cos/p
cos8 cos8
Tm= cosfi -sind
. 2.8
sintj) €0SCj) @9
cosO cos8

Natomiast ruch samolotu opisany jest przez nastepujacy nieliniowy ukfad dwunastu row-

nam
m(u+QW - RV +gsind)= Fx (2.9)
m{v+RU - PW - gsin<ficosd)= Fr (2.10)
+PV -QU - gcos<j>cosd]= Fz (2.11)
PIx +QR(Iz - 1 f)-{pQ+R)l,y =L (2.12)
QIr +PR(Ix - 12)+{P2-R 2]l,z =M (2.13)
RIz +PQ{Ir-1x)+{QR-Pyn =N (2.14)
u) P
8 =Ta Q (2.15)
v ulJd
Vv U
h = (2.16)

F .
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gdzie:
m - masa samolotu,
g - przyspieszenie ziemskie,
F =[fj., Fr, Fz]7- wektor sumy sil aerodynamicznych i ciggu,
M = [L. M, Af; - wektor momentu pochodzacy od sil zewnetrznych i ciggu,
"X ~x 7
= vy - tensor bezwtadnosci (macierz momentéw bezwtadnosci).
- U.

Przedstawiony ukfad réwnan stanowi podstawe budowy modelu samolotu, dalszej anali-

zy samego modelu, jak i catego uktadu sterowania.

3. Model aerodynamiczny samolotu
3.1. Sity i momenty dziatajace na samolot

Sity i momenty w $rodku grawitacji (cg) samolotu majg dwie sktadowe: aerodynamiczna
(indeks A) i ciagu silnika (indeks «m.
Sity dziatajgce na samolot mozemy okresli¢ w postaci nastepujgcego rownania wektoro-
wego wyrazonego w uktadzie Fg [6j:
Ex (FA) ‘FyA
F=m = 0 + Fn
IFz) ,0; <fal
W réwnaniu tym wystepuje tylko sktadowa Fxr sity ciagu, a pominiete zostaty sktadowe Frri
Fzt, poniewaz F-16 posiada jeden silnik usytuowany wzdtuz osi symetrii.
Natomiast momenty sit dzialajgce na samolot podczas lotu w uktadzie Fg zaproponowano
w [6] jako:

r T 0 "
M

M =M = -M "R + MA
.M~rQ J Ul

gdzie MOr - kret wirujacych elementéw silnika.

Sita dziatajgca na ciato poruszajgce sie w pewnym os$rodku z okreslong predkoscia jest

wyrazona za pomoca Wzoru:
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FACApPYAS, (3.3)

gdzie:
cf - bezwymiarowy wspétczynnik sity,
p - gestos¢ osrodka,
Va - predkosc¢ ciata wzgledem osrodka,

SI1- powierzchnia charakterystyczna ciata.

Zgodnie ze wzorami (3.1) i (3.3) mozemy okresli¢ posta¢ sit dziatajgcych na samolot w

czasie lotu jako:

(px'  (Far) \
Fy = 0 +épV\S S
uJ . 0.

gdzie:
CcX, ¢y, c: - wartosci wspotczynnikow sit w ukiadzie Fg wyznaczone doswiadczalnie
w tunelu aerodynamicznym,
Va - predko$¢ samolotu wzgledem atmosfery,
5 - powierzchnia skrzydet.
Natomiast moment sity dziatajacy na ciato poruszajgce sie w pewnym osrodku z okre$la-

ngpredkoscigjest okreslony nastepujaca zaleznoscia:
V 2aSk, (3.5)

gdzie:
- bezwymiarowy wspotczynnik momentu sity,

k - dtugos¢ charakteryzujaca ciato.

Zgodnie z wyrazeniami (3.2) oraz (3.5) mozemy przedstawié¢, w zapisie wektorowym,

momenty sil dziatajgce na samolot w czasie lotu:

‘L " 0o rbmx’
M = -M mhR 9 cmy
. M,,hrQ M -.,

Model samolotu jest nieliniowy zaréwno wskutek réwnan dynamiki ciata sztywnego, jak
i aerodynamiki samolotu zawartej na przykfad w tablicach danych doswiadczalnych okresla-

jacych wspotczynniki sit i momentow.
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Dla przyktadowego modelu samolotu F-16 bezwymiarowe wspotczynniki sit ¢, wyzna-
czone w wyniku badan w tunelu aerodynamicznym sg okreslone w uktadzie samolotu Fu

w nastepujacej formie [6]:

cx =cx{a,8f)+cO ~~D l{a) (3.7)
¢, =c, (2.5, )+b-L [D2(«)* +Dy(a)P] (3.8)
c: =c:(a,i38,,)+tcQ-p-D,(a), (3.9)

a

gdzie:
cx(a, 8H) - wspoétczynnik sity dziatajacej wzdtuz osi x w funkcji a, SH,
cy(p,5, ,8K) - wspotczynnik sity dziatajacej wzdtuz osi y w funkcji J3, 81, A;,
c.{a,p,SH) - wspoétczynnik sity dziatajgcy wzdtuz osi z w funkeji a, fi, Sh,
D,(a) - wspotczynniki ttumigce zalezne od a, (i=1,...,9),
¢ - $rednia dtugos¢ cieciwy ptata skrzydta,
b - rozpietos¢ skrzydet,
SH - ster wysokosci,
8k - ster kierunku,
8, - ster lotek.

Wspdtczynniki momentéw sit majg nastepujgcag postac [6]:

mo= 7 dnda(a./?)— +dndr(a,/?)|™ +b [Dg(a)R + D, (a)P]+
(3.12)
-c % -X )
b x
gdzie:
xogr - sktadowa x potozenia $rodka ciezkosci samolotu,
xcg - sktadowa x reprezentujaca przesuniecie $rodka cigzkosci samolotu,

ms{a,p) - wspotczynnik momentu wzdtuz osi x,

my(a, 8 H) - wspotczynnik momentu wzdtuz osi vy,
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- wspétczynnik momentu wzdtuz osi z,
dlda(a,j3) - wspotczynnik momentu przechylajacego wzgledem steru lotek,
dldr(a,0) - wspdtczynnik momentu przechylajgcego wzgledem steru kierunku,
dnda(a,fi) - wspotczynnik momentu odchylajacego wzgledem steru lotek,
dndr[a,p) - wspétczynnik momentu odchylajgcego wzgledem steru kierunku.
We wzorach (3.10), (3.12) wprowadzono dzielniki 20 i 30 w celu znormalizowania bez-

wymiarowych wspoétczynnikéw momentow sit aerodynamicznych. Podziat liczbowy wynika

z zakresu zmian wychylenia steru lotek 5, =+20 [] i steru kierunku SK - +30 [°],

Wykres wspoétczynnika momentu przechylajgcego wzgledem steru kierunku przedstawia

rys. 2.

-30 )
kat natarcia alfa [deg] kat Slizgu beta [deg]

Rys. 2. Wspoétczynnik momentu dldr
Fig. 2. Moment coefiicient dldr

3.2. Nieliniowy model samolotu

W dalszym toku rozwazan pomijamy ruch atmosfery wzgledem Ziemi, a to pozwala
stwierdzi¢, na podstawie réwnania (2.2), ze predko$¢ samolotu wzgledem Ziemi i wzgledem

atmosfery jest taka sama:

(3.13)
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Opis modelu w uktadzie zwigzanym z samolotem wynika bezposrednio z réwnan ruchu
bryty sztywnej w przyjetym ukkadzie wspétrzednych. Ponadto prosta skiadnia tych réwnan
utatwia wykonywanie obliczen. Z tego wzgledu réwnania wyrazone w ukladzie zwigzanym
z samolotem wykorzystamy do wyznaczenia warunkéw wywazania samolotu. Natomiast wy-
razenia okre$lajace ruch samolotu w uktadzie przeptywowym pozwola na wyznaczenie no-

wych zmiennych stanu Va f3. a, ktore wykorzystane bedg w algorytmie sterowania.
3.2.1. Model w uktadzie zwigzanym z samolotem

Réwnania stanu modelu w ukfadzie zwigzanym z samolotem maja nastepujaca postac:

‘Ut RV-QW Vo (Fe V
V - PW-RU +Lov 0 +— 0 + AL p K2 Cy (3.14)
m Am
W fQU-PV] co . -
P {cP+c.R+c.M, A " cbh 0 cb
Q = (P -CIMHR+c6(R2-P 2) +"PK2ZS 0 ¢t 0 ny (3.15)
u . (EP-cR+coMlINQ / b 0 cD [

Réwnania (3.14-15) oraz (2.15-16) zostaty wykorzystane do symulacji obiektu w $rodowisku
Matlab®.

3.2.2. Model samolotu w uktadzie przeptywowym

Uktad przeptywowy jest naturalnym uktadem sit i momentéw aerodynamicznych, kto-
rych poszczegdlne sktadowe zalezg od kata natarcia a, kata $lizgu i3 oraz rzeczywistej pred-
kosci lotu Va. Rowniez ze wzgledoéw czysto pilotazowych $ledzenie tych wielkosci jest do-
godniejsze anizeli $ledzenie sktadowych wektora predkosci U. V, W. Z tego wzgledu przed-
stawimy model samolotu w uktadzie przeptywowym, co pozwoli nam przedefmiowac¢ wektor
stanu i zastgpi¢ zmienne U, V. W nowymi zmiennymi stanu a. fi, Va.

Réwnania stanu (3.14) mozemy zapisa¢ w nastepujacej postaci:
o (Fp) V
V. uX + KO t— 0 + KB cr (3.16)
, 0,
Przejscie z uktadu zwigzanego z samolotem do ukfadu przeptywowego polega na przeksztat-

ceniu powyzszych réwnar stanu poprzez macierz transformacji D Tjjw
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(Far V

Dhw” (Pm Y')— Dhwookx DHiV,, + DhwL,, 0 +D|W?n 0 +"2;T§JV'aSD'm

, 05 ,C.ry
(3.17)
Po przeksztatceniach otrzymamy réwnania:
Va =gi+cosacosP -"- +? pV¢s(cosacosp cr+sinflc +sinacos/?c.) (3.18)
m m

P=-Rw+"--cosasinp +~~pVaS(eosP cv-cosasinP cx- sinasinp c:) (3.19)

) sina F,, 1 Va , .
a=Jk-+- 8> -+— p— =—Syeosac. -sinacx), (3.20)

cosP cosP Va cosp mVa 2m  coSp

ktére wraz z (3.15), (2.15-16) tworza uktad dwunastu nieliniowych réwnan stanu wyrazonych

w uktadzie przeptywowym.

4. Stan ustalony lotu

Istotnym problemem, jaki napotykamy przy modelowaniu dynamiki ztozonego ruchu
.samolotu jest wyznaczenie warunkéw poczatkowych tego mchu. Problem ten rozszerzono
i potraktowano jako zagadnienie okre$lania ustalonego stanu lotu zdeterminowanego przez:

e niezmienne w czasie sity aerodynamiczne i grawitacyjne,

¢ ustalony ruch samolotu, a wiec pochodne po czasie parametréw lotu sg réwne zero,

« zerowe wartosci wspotrzednych wektora momentu pochodzgcego od sit zewnetrz-
nych i ciggu: L=0, M=0, N-0.

Warunki ustalonego stanu lotu w zwieztej formie mozemy zapisa¢ jako:

Va=0, a=p =0 P—Q=R-—0 (4.1)

Rozwigzanie tego zagadnienia z uwzglednieniem powyzszych warunkéw polega na obli-

czeniu wartosci wspotrzednych wektora stanu X i wektora sterowan U okreslonych jako:
X=[Va,p.a.P.QR<(>6.ip,x.y,2] (4.2)
U=[Sr,SH.6K,S,J (4.3)
Rozwigzanie analityczne jest niemozliwe ze wzgledu na to, iz dane aerodynamiczne sg

uwiktane w ztozonych funkcjach (3.18-20), (3.15), (2.15-16). Do rozwigzania uzyjemy algo-

rytmu numerycznego.
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4.1. Algorytm wywazania

Naszym celem jest rozwiazanie nieliniowych réwnan stanu (2.15-16), (3.15), (3.18-20),
a wiec okreslenie zwigzku pomiedzy wartosciami zmiennych stanu X i sterowania U po-
przez zastosowanie numerycznego algorytmu minimalizacji. Wykorzystano do tego funkcje
fmins, zawartg w bibliotece Optimisation Toolbox Matlab’a [7], ktéra poszukuje minimum
funkcji wielu zmiennych wykorzystujgc algorytm sympleksu Neldera-Meada.

Funkcje kosztéw zdefiniowano na podstawie zaleznosci (4.1) jako sume kwadratéw po-

chodnych stanu:

J =V2+100(dr2+ (}2)+ 10(/>2+ Q2+ R?2) 4.4)

Rysunek 3 przedstawia strukture algorytmu wywazania.

Rys. 3. Algorytm wywazania
Fig. 3. Trim algorithm
Pewne zmienne stanu okreslajace warunki poczatkowe algorytmu mozna zada¢ niezalez-
nie:
¢ kat odchylenia ipo,
e wysokos$¢ hn = -zh;,
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« wspoirzedne potozenia Xh,yi: moga tymczasowo zosta¢ wyeliminowane z rozwazan,
¢ predkos¢ lotu Vao,
» kat $ciezki lotu yo, ktéry zdefiniowany jest jako:
Yril-po=®0~ao 4-5)

¢ orazdla zakretu prawidtowego predkos¢ katowa ij/.

Natomiast pozostate zmienne stanu sg wyznaczane z wigzow.

Wszystkie zmienne sterowania Sr, Sn, Sn, A, wprowadzane sg do modelu tylko przez sta-
belaryzowane dane aerodynamiczne i dlatego nie mozemy okresli¢ zadnych analitycznych
wiezéw dla tych wielko$ci. Z tego wzgledu wprowadzamy poczatkowe dowolne wartosci

sterow, ktore beda poprawiane poprzez minimalizacje funkcji celu.
Warunki stanu ustalonego lotu okreslimy dla dwdch przypadkéw:

¢ lotu postepowego,

¢ zakretu prawidtowego.

4.1.1. Lot ustalonypostepowy

Dla dalszych rozwazan przyjmujemy, ze samolot znajduje sie w stanie ustalonym, jesli:
* wykonuje lot bez przyspieszen liniowych i katowych po trajektorii bedacej linig
prosta,
« optyw kadtuba samolotu przez atmosfere jest symetryczny,
« lot odbywa sie przy kacie przechylenia $= 0 i kacie $lizgu P - 0.

A wiec w stanie ustalonym parametry lotu beda nastepujace:

Ur=Va =fVa =0 Uo*0.We*0.Vo =0
P=0 =R =0 oraz ~ =~

n ° _ to =0.90 * 0. *0
V«-a0-Po-0 Vm *0,a0 *0.po =0

Konfrontujac powyzsze zatozenia z réwnaniami ruchu samolotu (2.9-16) oraz uwzgled-
niajac zadane warunki poczatkowe algorytmu wyznaczamy z wiezéw pozostate zmienne sta-
nu aa 00.

Kat natarcia ao oraz predko$¢ lotu Vgo sg wzajemnie zalezne poprzez ilo$¢ sity nosnej
~potrzebnej do utrzymania samolotu. Korzystajac z réwnan (3.7), (3.14) i zapisujac w jaw-

nej postaci sktadowg U wektora predkosci, uzyskamy dla ustalonego stanu lotu nastepujaca
zaleznos¢:
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O=-g sin 0o + pV2Scx(a,,.SHO) (4.6)
m 2m

W celu wstepnego oszacowania wartosci kata natarcia eto pomijamy czynnik grawitacji
w zaleznosci (4.6). W ten sposéb otrzymamy réwnanie rownowagi sit w postaci:

TO

2m m @1

W tym réwnaniu kat natarcia eto wystepuje w postaci uwiktanej, gdyz jest parametrem
bezwymiarowego wspétczynnika sity cx. Warto$¢ kata natarcia ao wyznaczamy numerycznie.
Kat pochylenia do zgodnie z [6] wyznaczamy z wiezéw predkosci wznoszenia ROC.

ROC (Rate-of-Climb) - wiezy predkosci wznoszenia
Zalezno$¢ pomiedzy predkoscig w uktadzie Fw i Fy okreslona jest przez macierze trans-
formacji Lbv i Dbw - odpowiednio réwnania (2.6), (2.7):
(k), = LhvDhwWw (4.8)
W uktadzie zwigzanym z Ziemig Fy predko$¢ wznoszenia tatwo wyrazi¢ poprzez kat
Sciezki lotu jako z-owg sktadowg catkowitej predkosci (zapis oznacza, ze skiadowe

{vx\X v A sa nieistotne w trakcie wyprowadzania zaleznosci dla kata 8):

' * '

fn)
o= Z oo (49)
K- Vasiny 0,
Jesdli réwnanie trzecie z (4.9) zapiszemy w postaci jawnej i uporzadkujemy stronami, to
uzyskamy:
siny =asind-bcosQ, (4.10)
gdzie:

a =cosa cosp
b =sing>sin fi + cos $sina cosp

Rozwigzujac réwnanie (4.10) wzgledem dotrzymamy nastepujgcy wynik:

ab +siny*Ja2- sin2y +b2

0 =aretg (4.11)

al- sin2y
Zapisujac réwnania (4.10-11) dla ustalonego stanu lotu ostatecznie otrzymamy:

siny0 =a,, sin8n - b,, cos0,,, (4.12)
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gdzie:
a0 =cosa0
b0 =sinal()
oraz
6n —arcts ) Medx( Lawifo - gm2y @13)

cos2a,,-sin2y,,

Numeryczne rozwigzanie réwnania (4.7) oraz réwnanie (4.13) dostarcza nam rozwigzania
dla pozostatych zmiennych stanu, okreslajac tym samym warunki stanu ustalonego lotu po-

stepowego.
4.1.2. Zakretprawidtowy

Okreslenie ,,zakret prawidtowy” oznacza, ze bedzie wykonywany bez $lizgu, a wiec dla

P =0°. W tej sytuacji w stanie ustalonym parametry lotu beda nastepujace:

rj -y -w -0 Uo *0,Vo #0,W() =0
uo~yo~"0~u - 5 9

P =Q =R0=0 oraz °~ = *
o (=] *o*

M a° ° va0 ~ 0.ao *G,p0 =0

Tak jak w przypadku lotu postepowego, pewne zmienne stanu mozna okresli¢ niezaleznie,
rowniez kat natarcia wyznaczamy w ten sam sposéb, stosujac réownanie (4.7), natomiast uwa-
ge skupimy na wyznaczeniu kata <ii 0.

W ukfadzie Fiy wektor predkosci Va jest styczny do trajektorii lotu, ktdrg jest okrag

i dlatego dziatajgce przecigzenie mozemy wyrazi¢ zgodnie z [6] jako:
G=n (4.14)

Prawidtowy zakret jest wykonywany przy takim kacie przechylenia § ktéry nie generuje
sktadowej bocznej sity aerodynamicznej. Stosujgc przedstawiony warunek koordynacji
Fy= 0 do rdéwnania ruchu bocznego (2.10) i uwzgledniajac warunek stanu ustalonego lotu
V0 = 0, otrzymamy:

0=-RU +PW + g sin<f>cos6 (4.15)
Na powyzszym réwnaniu wykonujemy nastepujace operacje:
« wykorzystujac (2.15) zastepujemy predkosci katowe P. R predkosciami wynikajacymi z

katow Eulera, w ktérych 0 =6 = 0 oraz ty jest predkoscig wykonywania zakretu,



78 R. Czyba

korzystajac z zaleznosci (4.16) predkosci liniowe U, W przeliczamy na ukfad przepty-
wowy:
'u' 'Vacosacosp'
(O-.- V =DH{val = \asinp (4.16)
p'asinacosp
¢ uwzgledniamy zaleznos¢ (4.14).
Po przeliczeniu uzyskamy nastepujacy wynik:
sint>= Gcos p(sin atgO + cosa cos i) (4.17)
Zaleznosci (4.17) i (4.11) tworzg uktad réownan, ktory umozliwia wyznaczenie warunkow

ustalonego stanu lotu dla zakretu prawidtowego z jednoczesnym wznoszeniem. Rozwigzujac

uktad réwnan ze wzgledu na $otrzymamy:

,cosP (a- b2)+btga-Jc(l-b2)+G2sin2p
$=arclg (4.18)
cosa a2~b2).+ctg2a)

gdzie:

b =sinLt

asP c=1+G2cos2P .

a=\-G tgasinp,

Zapisujac (4.18) dla ustalonego stanu lotu ostatecznie otrzymamy:

J  0-~bp)+bpiga,, (~b)

,=arclgl G,,
cosa,, 1- b2 (I1+cO0tglatl)

(4.19)

gdzie:
b0 =siny,, c() —1+ G(,

Uwaga:

W algorytmie wywazania w pierwszym kroku minimalizacji, zaréwno lotu postepowego
jak i zakretu prawidtowego, uwzgledniono wartos¢ kata $lizgu wynikajaca z dowolnie przy-

jetych poczatkowych potozen steréw. Stosujgc warunek Fr =0 dla réwnania (3.4) z

uwzglednieniem (3.8) i wspotczynnika sity cr(p,S, ,SK) [6]:

c..(fi,8,,SK5= -0.02/7+0.021 <™.+ 0.086-", (4.20)
* H 20 30

uzyskano nastepujgcg zaleznosc:

72=0.021% +-0.086 -5, (4.21)
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4.2. Przykiad

Na bazie modelu samolotu przedstawionego w poprzednim rozdziale oraz wyprowadzo-
nych warunkéw ustalonego stanu lotu stworzono w $rodowisku Matlab program wywazania
dla F-16. W celu sprawdzenia poprawnosci dziatania programu wykonano symulacje zakretu
prawidtowego w uktadzie otwartym (rys.4). Wartosci zmiennych stanu i sterowania, charakte-
ryzujace ustalony stan lotu, wyznaczono za pomocg algorytmu wywazania i przedstawiono
w tabelach (1), (2). Model samolotu wykonuje zakret z zadang predkosciag katowa

(*=0.3 [rad/ s\ w okreslonym czasie symulacji / = 180 [r].

Rys. 4. Trajektoria lotu
Fig. 4. Flight trajectory

Tabela 1
Zmienne stanu
Va a P * e \Vi p Q R X y h
mi n n n n n ra/sl [rad/s] [rad/s] I UH

502 14.24 0 78.32 2.97 0 -0.015 0.293 0.061 0 0 10000
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Tabela 2
Wychylenia steréw
AH e : Sn
0.8499 -6.256 -0.4218 0.09891

W ograniczonym czasie symulacji i z okre$long predkoscig katowa model samolotu wy-
konat 8.6 obrotu (rys.5). Zerowa warto$¢ kata $lizgu /? oraz odpowiedni dobdr kata przechy-

lenia $zapewnity wykonanie lotu po tej samej trajektorii.

psi [degl

t[sl

Rys. 5. Kat odchylenia \jJ |J
Fig. 5. Dynamics ofyaw angle (Z[*J

5. Podsumowanie

W artykule przedstawiono model matematyczny samolotu w ukiadzie zwigzanym z sa-
molotem i w uktadzie przeptywowym, ktéry wykorzystano do symulacji F-16. Zrealizowano
zasadniczy cel pracy, a mianowicie: okreslono warunki ustalonego stanu lotu (trimmed flight
conditions) oraz przedstawiono sposéb realizacji numerycznego algorytmu wywazania w $ro-
dowisku Matlab®. Wyniki dziatania programu pokazano na przyktadzie symulacji lotu
w uktadzie otwartym. Uzyty model samolotu jest nieliniowy zaréwno wskutek réwnar dyna-
miki ciata sztywnego, jak i aerodynamiki samolotu zawartej w tablicach danych doswiadczal-
nych okreslajacych wspdtczynniki sit i momentéw. Opis w postaci tablic okazat si¢ wyjatko-

wo nieczytelny i byt powodem wielu trudnosci powstatych w trakcie wyznaczania warunkéw
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ustalonego stanu lotu. Z tego wzgledu przedstawiono w artykule szczegétowy opis modelu

i poswiecono wiele uwagi zagadnieniu okreslania ustalonego stanu lotu.
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Abstract

In the paper, a mathematical model in the body and wind axis systems of the aircraft F-16
was presented. The major goal of this paper was realized, e.g.: the conditions of the steady-
state flight for the object and the trimmer algorithm of Matlab® package were presented. The
results of the trimmer program by an example of simulation in the open-loop system were
illustrated. The used aircraft model is nonlinear due to the rigid body dynamic equations and
to the aerodynamics represented in the data lookup tables of the force and the moment com-
ponents. The lookup tables description appeared very abstruse and caused many difficulties
during defining of steady-state flight conditions. Therefore in the paper detailed description of

the aircraft model and the trimmer problem was presented.



