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STEROWANIE RUCHEM PRZESTRZENNYM MODELU SAMOLOTU
ZWYKORZYSTANIEM METODY KONTRAKCJI DYNAMICZNEJ

Streszczenie. Artykut dotyczy syntezy sterowania ruchem modelu samolotu
w przestrzeni 3D metodg kontrakcji dynamicznej DCM (ang. Dynamie Contraction
Method). W pracy przedstawiono opis metody, zaprezentowano zadanie sterowania oraz
przedstawiono etapy projektowania regulatoréw dla przyktadowego modelu samolotu
klasy F-16. Omoéwiono réwniez trudnosci i ograniczenia, jakie wystgpity przy projekto-
waniu i modelowaniu ztozonych struktur, a takze sposob rozwigzania zaistniatych pro-
bleméw. W koncowym etapie zaprezentowano wyniki symulacji, ktére wykonano
w uktadzie zamknietym z uktadem sterowania DCM. Pokazano réwniez mozliwo$é
ksztattowania dynamiki wielko$ci zadawanej.

*SPATIAL MOVEMENT CONTROL OF AIRCRAFT MODEL BASED ON
THE DYNAMIC CONTRACTION METHOD

Summary. In the paper the synthesis of a spatial movement control of aircraft model
based on the Dynamic Contraction Method is presented. The description of DCM method
was included, and the control task was introduced with the stages of regulators design for
the exemplary F-16 aircraft model. The difficulties and obstacles that occurred in com-
plex structures design and modeling were discussed as well as the ways to solve the ex-
isting problems. Finally, the results of simulations performed in the closed-loop system
with DCM structure were presented. The possibility to create the dynamics of set value is
also discussed.

1 Wstep

Pierwsze proby projektowania regulatoréw dla nieliniowych uktadéw podejmowane byty
na podstawie teorii systemdw o zmiennej strukturze VSS (ang. Variable Structure Systems)
[12], Zasadniczg cechg tego sterowania jest to, ze faza poslizgu ruchu systemu jest niewrazli-
wa na zaktocenia i zmiany parametréw ukfadu. Innym rozwigzaniem jest uzycie metod bazu-

jacych na nieliniowej odwrotnej dynamice NID (ang. Non-linear Inverse Dynamics) [1],
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Rozwiazanie tego problemu z uzyciem GDM (ang. Gradient Descent Method) zostato przed-
stawione w [7]. Innym rozwigzaniem problemu odwrotnych dynamik, przy zatozeniu
o niekompletnej informacji o zmieniajacych si¢ parametrach uktadu i zewnetrznych zaktoce-
niach, jest zastosowanie metody lokalizacji LM (ang. Localization Method) [13]. Wyréznia-
jaca cecha prawa sterowania LM jest zastosowanie wysokiego rzedu pochodnych wraz z du-
zym wzmocnieniem. Uogdlnieniem i dalszym rozwinieciem LM jest metoda kontrakcji dy-
namicznej (ang. Dynamie Contraction Method), przedstawiona w [2],[3], ktéra pozwala na
ksztattowanie pozadanych przebiegéw wyjs¢ dla obiektéw nieliniowych i niestacjonarnych
przy zatozeniu, ze informacja o zmieniajgcych sie parametrach uktadu i zewnetrznych zakio-
ceniach jest niekompletna.

Celem niniejszej pracy jest zastosowanie metody kontrakcji dynamicznej (DCM) do ste-
rowania ruchem samolotu na przyktadzie modelu F-16. Zadanie sterowania jest sformutowa-
ne jako problem nadazania za zmianami aerodynamicznych zmiennych stanu: predkosci sa-
molotu Va, kata natarcia a, kata $lizgu /? oraz jednego z katéw Eulera - kata przechylenia $
Takiego wyboru zmiennych regulowanych dokonano ze wzgledu na to, iz predkos¢ lotu Va
oraz katy natarcia a i $lizgu p sg zmiennymi aerodynamicznymi bezposrednio zwigzanymi
z powstawaniem warunkéw pozwalajacych na lot samolotu, natomiast kat przechylenia
umozliwia wykonywanie zakretéw. Realizacja sterowania dla tych wielkosci w zupetnosci

wystarcza do tego, by utrzymac samolot w powietrzu.

2. Metoda kontrakcji dynamicznej (Dynamie Contraction Method (DCM))

Do opisu metody wykorzystano publikacje V.D. Yurkevicha [14], Rozwazamy nielinio-
wy, niestacjonarny ukfad opisany réwnaniami:
XC@)=M*(C")X").") @D

t O=£C*())> (2259
gdzie:

,X(0) = xc - warunek poczatkowy,
*) - n- wymiarowy wektor stanu,
y(I) - p—wymiarowy wektor wyjscia,

u(t) - p - wymiarowy wektor sterowania.
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Zaktadamy, ze pierwsze m-1 pochodnych po czasie wyjscia nie zalezg jawnie od wektora

sterowania oraz
y M {t) = f{t.x(t))+ B (t,x{t))u(t) (2.3)
Zaktadamy, ze model odniesienia dla przejsciowego przebieguy(l) jest dany w postaci wekto-
rowego réwnania rézniczkowego
y m(/)=F(y(t),r(/)), (2.4)
gdzie:
KO=[y".3"Q y@DT
r{t) jest wartoscig odniesienia.
Roéwnanie (2.4) moze byé réwniez przedstawione w postaci liniowego réwnania wektorowe-

go:

A
/7)=-5>y )+/v @5
©
Jezeli a0 sg macierzami diagonalnymi, woéwczas przejsciowe sktadnikiy sg z za-

tozenia wzajemnie niezalezne. Dodatkowo, jezeli /30 jest macierzg diagonalng wtedy wyma-

gamy odsprzezenia kanatéw sterowania. Oznaczamy biad sledzenia jako:

4 9)=r(t)~y{t) (2-6)
Zadanie sterowania uktadem polega na tym, aby
ikt )= 0 @7

Przejsciowy przebieg y(t) powinien spetnia¢ réwnanie (2.4) oraz powinien by¢ niezalez-
ny od zewnetrznych zaktdcen lub od mozliwych zmian parametréw w réwnaniach (2.1), (2.2).
Oznaczamy:
Al =F(y(1),r(t)-y{m() (2.8)
Zatem réwnanie (2.4) definiujgce pozadang dynamike, jest spetnione wtedy i tylko wtedy,
gdy:
zf(je(/), y(t), r (447),r)=0 (2.9)
Pierwiastek réwnania (2.9) jest rozwigzaniem problemu sterowania. Znalezienie tego

pierwiastkajest mozliwe dzigki nastepujgcym metodom:
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2.1. Metoda nieliniowej odwrotnej dynamiki (Non-linear Inverse Dynamics Method)

Metoda ta bazuje na analitycznym rozwigzaniu réwnania (2.9). Mamy:
uf{t)=u“{t) (2-10)
Nastepnie korzystamy z wyrazen (2.3), (2.4), (2.10), co prowadzi do:
U*(r)=S(/™)-[F (y (/). r(r))-/(t.x(N)] (2.11)
Powyzsze prawo sterowania moze byé stosowane tylko wtedy,gdy posiadamy petng in-

formacje o zaktdceniach, parametrach modelu oraz stanie uktadu (2.1), (2.2).

2.2. Metoda kontrakcji dynamicznej (DCM)

Oznaczamy:
uG)=tfov (). Q.12
gdzie:
Kt jest macierzg diagonalna,

(r) jest nowym wejsciem.
Rozwigzanie réwnania (2.9) jest stabilnym punktem réwnowagi nastepujacego réwnania:

+f' = kAl
(2.13)
7(°)=ib,
gdzie:
v(O=[VvV>._.W/«»]",
H - maly dodatni parametr p >0,

d0 sg macierzami diagonalnymi,

k - wzmocnienie.
Gromadzac réwnania (2.4), (2.5) oraz (2.13) otrzymamy dynamiczne prawo sterowania:

'iiTp'd,v0) = k (2.14)

>*0 _ L I=0
Przy zatozeniu, ze q>m, prawo sterowania okre$lone wzorem (2.14) moze by¢ zrealizowane
bez uzycia elementéw rézniczkujacych.

Istotg metody kontrakcji dynamicznej (DCM) jest separacja czasowa. Zaktadamy, ze

istniejg dwie skale czasowe, ktére pozwalaja na oddzielng analize szybkiego i wolnego mchu
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w ukfadzie zamknietym. Szybki ruch odnosi sie zasadniczo do przebiegéw w regulatorze,

natomiast wolny ruch odnosi sie do obiektu.
2.2.1.  Szybki ruch (Fast motion)

Podstawiajac (2.12) do (2.3) otrzymamy réwnanie, ktére wraz z rdwnaniem (2.13) tworzy

uktad réwnan zamknietego systemu:

y M {t) = f{t.x{t))+B{t.x{t)) KOK Iv{t) (2.15)
Jv M+ jr/jd,v{)=kA (2.16)
/0
Réwnanie (2.16) opisujgce dynamiczne prawo sterowania w uktadzie zamknietym moze
by¢ wyrazone w innej postaci, po podstawieniu A ze wzoru (2.8):

v +o A dy O=7 (KO K?)-1""M)] (2.17)

Poniewaz >'(")(/) jest wyrazone wzorem (2.15), zatem (2.17) przyjmuje postac:
VB +rfidiv®)=kF(y([)r?))- kf(t.x(t))~ kBKOK tv (2.18)

[0

Przeksztatcajac powyzsze réwnanie otrzymamy:
+M Ad o, N+ + S0 =K[F(Y[E),r(t))- f{tx{t)\, (2.19)
gdzie:
S0 =d0+kB{t,x{t))KOKr

Zaktadamy, ze: det(B(t,x(t)))* O, |y;(/jc) (™ f mex, i=12, p,

Ka- B~x, gdyz macierz BKO powinna by¢ macierzg diagonalna.

Whprowadzmy teraz nowg szybkag skale czasu r=— do réwnan ukladu zamknietego
F

(2.15), (2.19). Znajdujac granice w (2.15) oraz (2.19), wracamy do pierwotnej skali

czasowej t = rju i otrzymujemy nastepujacy szybki ruch poduktadu:

+ = IFGOr@)-/¢ . xNH)1. .0
gdzie:
v(0) = Po-
zaktadamy rowniez, ze wektor stanu uktadu (2.1) podczas zmieniajgcych sie przebiegéw

podsystemu (2.20) jest staty. Stabilno$¢ asymptotyczna i zadane cechy stanéw przejsciowych
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) moga by¢ osiggniete poprzez wiasciwy dobdr parametréw k,{t,d0 <JH . Gdy v(t)

(2.21)
gdzie:
Oznaczamy:
«*()= KOK y{i) (2.22)
gdzie u°(t) wynika z (2.11). Wéwczas otrzymujemy:
=V +S8~IdO[BKOK t]-"[/(/, x(i)) - F{y(,).r()] (2.23)

2.2.2. Wolny ruch (Slow motion)

Jezeli szybki ruch poduktadu (2.20) osiggnie stan ustalony, wtedy réwnanie uktadu zam-
knietego:

= F{y(t)r(t))+k-"d0[k-"d0O+ BKOK tf [Af.*(?))- (2.24)

jest rdwnaniem wolnego podukiadu. Jezeli d0=0 lub fc» |, wéwczas wolny ruch podukta-

du (2.24) zbliza si¢ do postaci (2.4).

3. Projektowanie uktadu sterowania samolotu F-16

Zwiekszenie mozliwosci modyfikacji wiasciwosci dynamicznych samolotu stwarzajg
ukfady odlegtosciowego sterowania (ang. FBW - Fly by Wire) [10],[11], w kt6érych nie za-
chodzi bezposredni zwigzek pomiedzy przemieszczeniem sterownicy a wychyleniem plasz-
czyzny sterowej. W artykule tym przedstawiono sposob projektowania takiego ukfadu stero-
wania, wykorzystujgc metode kontrakcji dynamicznej. Omoéwiono réwniez trudnosci i ogra-
niczenia, jakie wystgpity przy modelowaniu ztozonych struktur, a takze sposéb rozwigzania

zaistniatych problemoéw.

3.1. Okresélenie zadania sterowania

Zadanie sterowania jest sformutowane jako problem $ledzenia aerodynamicznych zmien-

nych stanu - predkosci samolotu Va, kata natarcia a, kata $lizgu /Joraz kata przechylenia 9
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HO (3.1)
lim[a0(t)-a{t)}=0 (3.2)
PO~ fi(\ =0 (3.3)

(3.4)

gdzie:
- sg przebiegami wartosci zadanych zmierzajgcymi do warto$-
ci statych Va0,a0,P ~fo.

Ponadto wymagamy, aby przebiegi przejsciowe miaty zgdane wiasciwosci dynamiczne,
byly wzajemnie niezalezne oraz niezalezne od zmiany parametréw samolotu. W uktadzie
sprzezenia zwrotnego wielkosciami mierzonymi sa:

¢ Va- predkos¢ lotu
* a - kat natarcia
* P -Kkatslizgu
* ¢ kat przechylenia
Natomiast wielko$ciami sterujacymi sa:
e Sr- przemieszczenie dzwigni ciggu silnika
* 5h- wychylenie steru wysokosci
¢ 5k - wychylenie steru kierunku

e Si- wychylenie lotek

3.2. Projektowanie regulatora

Model matematyczny samolotu F-16 przedstawia uktad dwunastu nieliniowych réwnan

stanu (szczeg6towy opis zamieszczono w [4]):

F 1 \
Va=g| +cosacos — pV”S (%osa cosfics+sinp cy +sinacosp c.) (3.5)

cosp cospVa cosp mVa 2m cosp (3-7)
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'p* ' {cP+cR+c.M A cp 0 c¢cp vy

Q = (P -cIM JR +cSr2~p2) +1p"s 0 cc 0 my (3.8)
Ry » (@P-cR+cMh)Q ] cp 0 cp

#

e (3.9)
\y)

v "us

h: =l V (3.10)
Je,

W powyzszych réwnaniach pominieto dynamike elementéw wykonawczych.
Pierwszym krokiem w realizacji sterowania z wykorzystaniem DCM jest okre$lenie rze-
du pochodnej wyjscia, ktora zalezy w sposéb jawny od sterowania. Na podstawie réwnan

(3.5-7) okres$lajacych Va,p, a , uwzgledniajac wspotczynniki sil [4]:

e, =" («A)+C2 1 £, (3.11)
¢, =¢,,(fL5L,5K)+ b -~[D 2(a)R +D,(c)p] (3.12)
c:=C:@P"5M)+cQ ~ - D*a) (3.13)
i momentow sil [4]:
=mx(a, P)+ dlda(a, /3>~ +dldr (a,/?)-- +b~ [ Ds  + A<YF] (3.14)
my = my(a, S,,)+ cQ ~-D 1(a)+ c. (xitr - ) (3-15)

m. =m. (a,/?)+ «'«(/a(o,/J)"- +dndr(oc,0 ~ +b~[D i{a)R+D, (a)p]-+
(3-16)

stwierdzamy, ze juz przy pierwszej pochodnej po czasie wyjscia istnieje zwigzek pomiedzy
sterowaniem a wielkoSciami regulowanymi. Jednakze ze wzgledu na specyficzng strukture
réwnan (3.11-13), zaproponowang przez autoréw [8], nie jesteSmy w stanie zapisa¢ tych za-
leznosci algebraicznie. Tkwig one w tablicach danych doswiadczalnych charakterystyk aero-

dynamicznych cx(a,SH), cv(p,S, ,0K), c.(a.p.SH). Analizujac wpltyw poszczegdlnych

czynnikéw w réwnaniach (3.5-7) zauwazamy, iz gtéwne oddziatywanie pochodzi od cztonéw
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momentowych, natomiast oddziatywanie sitowe jest drugorzedne. Na tej podstawie zaktada-
my w rozpatrywanym modelu oddziatywanie momentowe, co pozwala stwierdzi¢, ze:

¢ pochodna pierwszego rzedu predkosci lotu Va zalezy wprost od sterowania,

« pochodne drugiego rzedu pozostatych zmiennych regulowanych (katéw: natarcia a,

$lizgu B3 przechylenia <) zaleza algebraicznie od zmiennych sterujacych.

Korzystajac z réwnania (2.3) mozemy zapisac:

/>:»> y U I
5h

am
L
1o (3.17)

5k
gozie:
' oznaczenie wyrazen, ktére nie sg zalezne wprost od sterowania
i nie sg uwzgledniane w procesie syntezy regulatora, dlatego tez ich postacie moga
zosta¢ pominiete.

Macierz B ma nastepujaca postac:

ge Ko K. bai (3.18)
O bpi bpt
Ki Ki

Ze wzgledu na stopien skomplikowania w macierzy B wskazano jedynie niezerowe

elementy b,.”ba,bp,bt, nie podajac ich petnej postaci.

Bazujac na réwnaniu (3.17) zaktadamy, ze pozadana dynamika przebiegéw wielkosci re-

gulowanych opisanajest przez uktad wzajemnie niezaleznych réwnan rozniczkowych:

T va]=~Va+Ko (3.19)
7*af) =-2T,a,ai’)-a +an (3.20)

= - 27, + (3.21)
rve=-24a”] + (3.22)

gizie:
r, - okres drgan swobodnych niettumionych,

a, - wspétczynnik tlumienia, (i= Va )-
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Na podstawie wyrazen (2.12-13) réwnania regulatora dane sg zaleznosciami:

V
S .
= KOK, (3.23)
SK vp
U,
gdzie:
K0=B-\
Kt =diag(kK,ka,kilkj) (3-24)
oraz:
(3.25)
+ == ~ V° + K-0)
mly™ + 2daiM.v +daOva =*(- rda (@ - 2a(®£a()-a +a0) (3.26)
S /f +2dpx/ipv f +dpavp =k (-r@p (- 2ctpTpp M~P +P0) (8.27)
IA f +2d Ay ? +dtfivt = k(- T2y 9- 2a A y )<+ qD), (3.28)
gdzie:

fi - okres drgan wiasnych niettumionych regulatora,
dti - wspotczynniki ttumienia dla regulatora,
di.o- O lubdo=1,
i=V,,a,p.tp.
W celu realizacji programowej algorytmu sterowania wyrazenia (3.25-28) przedstawiamy

w postaci réwnan stanu w zapisie wektorowo-macierzowym [6]:

7y. 1= Yy oxr,., + */v'1U -"d\a@,0-1\ a + Vao] (3.29)
fgi\® o -d,ofi2 y y j km;2{d , , yyy) N f _3\ (3.30)
yoi, 1 —2dAFINy °
Draz réwnanie wyjscia:
w.=*3ji~kh-_yva (3.31)
K =x,2-kyryk (3.32)

jdzie:

i=a,ptp

fee™>_">T=k_A."0]
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Roéwnania (3.29-32) zostang wykorzystane do symulacji uktadu sterowania w Matlabie®.
Wartosci parametréow ukfadu sterowania zamieszczone sg w tab. 3 i zostaty dobrane tak, aze-
by uzyska¢ odpowiedni rozktad pierwiastkow réwnania charakterystycznego ruchu szybkiego

okreslonego przez (2.20).

3.3. Modelowanie uldadu sterowania w Matlabie®

Istotnym problemem, jaki napotykamy przy modelowaniu dynamiki ztozonego ruchu
samolotu, jest wyznaczenie warunkéw poczatkowych tego ruchu. Do realizacji tego zadania
wykorzystano algorytm wywazania opisany w [4], ktéry pozwala wyznaczy¢ wartosci zmien-
nych stanu dla ustalonego stanu lotu.

Drugim problemem, jaki wystgpit, byto wyznaczenie warunkéw poczatkowych na regu-
latorze. Plik realizujacy to zadanie uruchamiany jest jednorazowo w fazie inicjalizacji symu-
lacji. W celu wyznaczenia warunkéw poczatkowych zaktadamy, ze samolot w poczatkowej
fazie lotu porusza sie ruchem postepowym prostoliniowym. Na tej podstawie wyznaczamy

macierz KO0, ktora przyjmie nastepujaca postac:

*g = (3.33)

*43 *44

Na podstawie zaleznosci (3.23) i (3.33) wyznaczamy wartosci nowych wyjs¢ regulato-

rav,:
_ ST
*r,.*n
2) va = 3.35
ke (3.35)
&Kkt StkM
3 v, (3.36)
*4 (*44 *33 ~ *34*43)
4) v - St KDKMVWP (3.37)

n na4
Wykorzystujgc fakt, ze w stanie ustalonym x,, = x,2= 0, wyznaczamy wartosci zmien-

nych stanu regulatora korzystajac z réwnan (3.29-32). Dokonujgc przeksztatcen uzyskamy

nastepujace wyrazenia okreslajgce warunek poczatkowy regulatora:
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=W, #T,. M V a (3.38)

xji =vi+tai-1z]yi
J 8 1y (3-39)
xu =2t/,3it"'x,2 +2/~r2(a,T,

gdzie:

Stosujgc srodowisko Matlab® zamodelowano uktad zamkniety jak na rys. 1.

4. Przyktadowe wyniki symulacji

Symulacje lotu samolotu F-16 wykonano w uktadzie:
» otwartym,
» zamknietym z regulatorem zaprojektowanym metodg DCM,
wykorzystujac poczatkowe warto$ci zmiennych stanu i sterowania wyznaczone za pomocg
algorytmu wywazania [4], Symulacje wykonano dla danych geometrycznych i masowych,
zgodnych z dokumentacjg techniczng zamieszczong w [8].

Symulacje w ukfadzie otwartym wykonano w celu zbadania naturalnych wasciwosci dy-
namicznych samolotu F-16 i polegaty one na badaniu reakcji modelu na impulsowe zmiany
potozenia steréw. Otrzymane wyniki stanowity jedyne zrodto wiadomosci na temat zachowa-
nia sie modelu i zostaty wykorzystane w doborze parametréw regulatora. Symulacje w ukia-
dzie otwartym pokazaly, iz predkos¢ lotu jest zmienng stanu, ktéra reaguje na zmiany wszyst-
kich steréw i tym samym taczy ruch wzdtuzny z ruchem kierunkowo bocznym. Z tego wzgle-
du w symulacjach w ukfadzie zamknietym wptyw zmian parametréw regulatora bedzie poka-
zany na przebiegach tej zmiennej.

W dalszej cze$ci artykutu zaprezentowane zostang przyktadowe wyniki symulacji wyko-
nanych w uktadzie zamknietym (rys.l). Przedstawiane manewry polegaly na przejsciu
z jednego stanu ustalonego do drugiego i obserwacji dynamicznych stanéw przejsciowych.
Zadane stany ustalone okreslone sg przez wartosci zmiennych stanu i sterowania, ktére uzy-

skano w wyniku rozwigzania zadania wywazania.
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Regulator

Rys. 1. Zamkniety uktad regulacji
Fig. 1. The closed loop system

4.1. Zakret

Modelowany manewr polega na przejsciu z lotu prostoliniowego w zakret prawidtowy
(kat $lizgu /? =0). Podczas symulacji predkos$¢ lotu Va utrzymywana jest na statej wartosci,

natomiast pozostate wielkosci regulowane a oraz (>wynikajg z warunku ustalonego stanu

lotu.

Poczatkowe wartosci zmiennych stanu i sterowania zawarte sg w tabelach (1),(2).

Tabela 1
Zmienne stanu

\eC ¢)] Po 5] e Vv p Q R X y h

m i n n n n n [rads] Iradls/ /radisl gl Il m

502  3.557 0 0 3.557 0 0 0 0 0 0 10000

Tabela 2
Wychylenia steréw
TH 4171 S, Il
0.1824 -2.242 0 0

dlaxcg=0.3
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Przyjete nastawy regulatora zawarte sg w tabeli (3).

Dla kanatu Va Dla kanatu a Dla kanatu p
dla regulatora: dla regulatora: dla regulatora:
- 0.09 Ha = 0.05 pip= 0.05
dv.0 =0 dal =0.7 dpi = 0.7
dao~ 0 dpo=0
© ky=1 A= 30 kp=10
e ky- 5
. =10
dla wielkosci regu- dla wielkosci regu- dla wielkosci regu-
lowanej: lowanej: lowane;j :
=5 Ta~ 0.4 Tp=0.3
aa=1 a0=1

R. Czyba, M. Btachuta

Tabela 3
Dla kanatu
dla regulatora:
= 0.05
dpi =0.7
dpn~ 0
£5=30

dla wielkos$ci regu-
lowanej:

r>=0.3

ap=1

Catkowity czas symulacji wynosi t=30 [s]. Dla t=5 [s] nastgpita zmiana wartosci wielko-

§ci zadanych do wartosci:
a, =7.414[°],

(=57.582 H,
wynikajacych z rozwigzania zadania wywazania.

Rys. 2. Trajektoria lotu
Fig. 2. Flight trajectory

X [ff]



Sterowanie ruchem przestrzelmym..

Wielkosci regulowane:

VY|

Rys. 3. Przebieg predkosci lotu V,,
Fig. 3. Dynamics of velocity Va

Rys. 5. Przebieg kata $lizgu p
Fig. 5. Dynamics of sideslip angle P

Wielkosci sterujace:
&H

Rys. 7. Przebieg przemieszczenia dzwigni ciagu silnika A
Fig. 7. Dynamics of throttle A

Rys. 4. Przebieg kata natarcia a
Fig. 4. Dynamics of angle of attack a

Rys. 6. Przebieg kata przechylenia /&
Fig. 6. Dynamics of bank angle $

Rys. 8. Przebieg wychylenia steru wysokos$ci 8»
Fig. 8. Dynamics ofelevator

97
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Rys. 9. Przebieg wychylenia steru kierunku SK Rys. 10. Przebieg wychylenia lotek A.

Fig. 9. Dynamics of rudder SK Fig. 10. Dynamics ofaileron 5,

Otrzymane wyniki symulacji pozwalaja stwierdzi¢, ze za pomocg zmian wartosci para-
metrow regulatora mozna ksztattowa¢ dynamike lotu, jednakze w pewnych granicach, gdyz:

e zmniejszenie wartosci statej czasowej w kanale predkosci ponizej jednosci r,. <1
powoduje destabilizacje uktadu,

¢ zbyt duza wartos¢ wzmocnienia A= 100 jest przyczyng utraty stabilnosci,

« wskazane jest, aby spetniony byt warunek jjO, <0.1+r, w celu dobrego odseparo-
wania podukfadu wolnego od szybkiego, jednakze zbyt duza réznica miedzy tymi
parametrami réwniez wywotuje destabilizacje,

¢ niezerowa warto$¢ wspoétczynnika ttumienia d10* 0 jest przyczyna statego uchybu
regulaciji.

Na tej podstawie mozna stwierdzi¢, iz zakres zmian parametroéw regulatora jest znacznie

ograniczony ze wzgledu na specyfike obiektu regulacji.

4.2. Zakret prawidtowy

Modelowany manewr sktada sie z trzech elementéw podstawowych:
1. lot postepowy prostoliniowy wykonywany w przedziale czasowym od 0 do 20 [s],

2. dlat= 20 [sj nastepuje zmiana wartosci zadanej:

e «,=7.414n
9 =57.582 []
i samolot przechodzi w zakret prawidtowy. Ta faza trwa do 84 sekund i trajektorig lotu jest

koto. Wykonanie zakretu prawidtowego wymaga zerowej wartosci kata $lizgu p oraz od-

powiedniego kata przechylenia §
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3. dlat= 84 [s] samolot wraca do punktu, w ktérym wchodzit w zakret i nastepuje ponowna
zmiana wartosci zadanej na warto$¢ poczatkowg: a0=3.557 [“], €2 =0[°]. W tym mo-

mencie samolot zostaje wyprowadzony z zakretu i dalej porusza sie ruchem postepowym

prostoliniowym do chwili koficowej t= 114 [s].

v
x 10% X(({]
Rys. 11. Trajektoria lotu
Fig. 11. Flight trajectory
Wielkosci regulowane:
VIH.I
Rys. 12. Przebieg predkosci lotu Va Rys. 13. Przebieg kata natarcia a

Fig. 12. Dynamics of velocity Va Fig. 13. Dynamics ofangle of attack a
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Rys. 14. Przebieg kata $lizgu P
Fig. 14. Dynamics ofsideslip angle /?

Wielkosci sterujace:

Rys. 16, Przebieg przemieszczenia dzwigni ciagu
silnika A
Fig. 16. Dynamics of throttle A

Rys. 18. Przebieg wychylenia steru kierunku SK
Fig. 18. Dynamics of rudder S;:

R. Czyba, M. Bfachuta

Rys. 15. Przebieg kata przechylenia (
Fig. 15. Dynamics ofbank angle >

Rys. 17. Przebieg wychylenia steru wysokos$ci 5n
Fig. 17. Dynamics of elevator SH

Rys. 19. Przebieg wychylenia lotek 5_
Fig. 19. Dynamics ofaileron SL

Otrzymane przebiegi wielkos$ci sterujacych sg szybsze od zmian wielkosci regulowanych

i pozwalajg na szybkie osiggniecie wartosci zadanych. Efekt ten uzyskano przez odpowiedni

dobdr parametréw przebiegéw sterowania fi du. Na rysunkach 18 i 19 przedstawiono prze-
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biegi wielkosci sterujacych w pewnym zakresie zmian, obcieto tym samym wartosci maksy-
malne przebiegéw. Dokonano tego w sposéb zamierzony w celu ukazania réznicy pomiedzy

warto$ciami wychylen steréw w kolejnych stanach ustalonych.

4.3. Dynamika wielkosci zadanej

W poprzednich przykfadach wszelkie zmiany zadawano skokowo, jednakze metoda
DCM zezwala roéwniez na ksztattowanie dynamiki przebiegow wielkosci zadawane;j.
W przyktadzie tym predko$¢ Vao zadawana jest poprzez filtr, ktéry opisany jest nastepujaca

transmitancja:

gdzie: r/- stata czasowa, W=2 )
(r/=5 )}
(r/=10 )

Ponadto, ksztattowanie dynamiki Vao nie powinno wptywac na przebiegi regulacji w in-
nych kanatach. Z tego wzgledu podczas symulacji zmieniamy niezaleznie, skokowo warto$¢
a. Symulacja obejmuje lot postepowy prostoliniowy, podczas ktorej dla t = 5 [s] zmieniono
wartos$¢ zadang predkosci lotu Va0 = 522 \ft i s] oraz kat natarcia o0 = 3.182 [°].

W zalezno$ci od statej czasowej Tfuzyskano nastepujace przebiegi.

Wielkos$ci regulowane:

Rys. 20. Przebieg predkosci lotu Va Rys. 2 1. Przebieg kata natarcia a
Fig. 20. Dynamics of velocity vQ Fig. 21. Dynamics of angle of attack a
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Wielkosci sterujace:

o 0 D 20 <© D

Kl
Rys. 22. Przebieg przemieszczenia dzwigni ciagu
silnika Sr
Fig. 22. Dynamics ofthrottle Sr

Rys. 23. Przebieg wychylenia steru wysokosci A/
Fig. 23. Dynamics ofelevator SH

Jak wida¢, poprawe przebiegéw regulacji mozna uzyskaé przez ksztattowanie dynamiki
wielkosci zadawanej. Metoda DCM umozliwia realizacje tego zadania w sposéb niezalezny

w poszczegdblnych torach sterowania.

4.4. Petla pionowa

W poczatkowej fazie modelowanego manewru samolot wykonuje lot postepowy jedno-
stajny prostoliniowy na ustalonej wysokosci ze stosunkowo duzg predkoscig, ktora jest wy-
magana do wykonania tej ewolucji. Dla t=5 [s] nastepuje skokowa zmiana wartosci zadanej
ao=15[°] i samolot zaczyna wykonywa¢ petle. Gdy 0 =360 [°], nastepuje ponowna zmiana
a0 na warto$¢ poczatkowa a0 = 0.568 [°], co powoduje wyjscie samolotu z petli. Wyniki sy-

mulacji przedstawiono dla zmiennych zwigzanych z ruchem wzdtuznym.

Rys. 24. Trajektoria lotu
Fig. 24. Flight trajectory
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Wielkosci regulowane:

Rys. 25. Przebieg predkosci lotu Va Rys. 26. Przebieg kata natarcia a
Fig. 25. Dynamics of velocity Va Fig. 26. Dynamics of angle of attack a

Wielkosci sterujace:

Rys. 27. Przebieg przemieszczenia dzwigni ciggu Rys. 28. Przebieg wychylenia steru wysokosci SH
silnika Sr Fig. 28. Dynamics of elevator S,,
Fig. 27. Dynamics of throttle Sr

Uzyskane wyniki dowodza, iz uklad sterowania opracowany metodg kontrakcji dyna-
micznej jest efektywny. W zaprezentowanym manewrze widoczne sg pewne niedomagania
w torze predkosci, ktére wynikaja z fizycznych ograniczern mocy zespotu napedowego oraz

braku uktadu anti-windup.

5. Podsumowanie

W artykule zaproponowano uklad sterowania modelu samolotu wykorzystujacy metode
kontrakcji dynamicznej (DCM). Zastosowana metoda sterowania (DCM) pozwala na stabili-
zacje predkosci lotu, katdw natarcia, $lizgu, przechylenia oraz zapewnia niezalezng dynamike
w poszczegolnych torach regulacji. Uzyty ukfad sterowania DCM w znacznym stopniu pole-
psza wasciwosci dynamiczne i pilotazowe samolotu. Umozliwia réwniez ksztattowanie dy-
namiki wielko$ci zadawanej, wptywajac jednoczesnie na przebiegi regulacji i sterowania. Tak

zaprojektowany regulator ma bardzo prostg postac liniowego ukfadu dynamicznego niskiego
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rzedu. Zaproponowany w pracy zestaw zmiennych regulowanych nie jest na pewno jedyny
i mozna przedstawi¢ réwniez inne propozycje (np. Va, h, P, . Tak wiec wybor wiasciwego
zestawu zmiennych regulowanych jest sprawg priorytetowg i w duzej mierze zalezng od za-
dania sterowania oraz fazy lotu [5],[9],[10] (start, lgdowanie, zmiana wysokosci, nadazanie za

trajektoria).
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Abstract

The subject of the paper is an application of the Dynamic Contraction Method (DCM) to
the synthesis of a control system for a non-linear object. Dynamic properties of the controlled
object depend on both its structure and aerodynamic characteristics as well as the control law
applied. The used DCM method allows to create the expected outputs for non-linear and non-
stationary objects even assuming that information about the changing system parameters and
the external disturbances is incomplete.

The paper includes a broad description of DCM method used in a control system design.
The applied control law was created on the basis of Non-linear Inverse Dynamics (NID),
Gradient Descent Method (GDM), and Localization Method (LM). Next, the control task and
the stages of regulators design were introduced. The difficulties and obstacles that occurred in
complex structures design and modeling were discussed as well as the ways to solve the ex-
isting problems. Finally, the results of simulations performed in the closed-loop system with

DCM structure were presented.
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