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STABILIZACJA SAMOLOTU NA DUZYCH KATACH NATARCIA

Streszczenie. Przeprowadzono modelowanie fizyczne i
matematyczne, w wyniku Kktérych otrzymano uk#ad nieliniowych
réwnan ruchu samolotu sztywnego o szeSciu stopniach swobody. Dla
réwnan ruchu, zlinearyzowanych wokot lotu ustalonego,
prostoliniowego, poziomego, na duzych katach natarcia przeprowadzono
synteze prawa sterowania optymalnego z kwadratowym wskaznikiem
jakosci. Pokazano, ze istnieje mozliwoS¢ utrzymania zadanego stanu
lotu modelu nieliniowego za pomocg sterowania czynnego realizowanego
weddug wyznaczonego prawa sterowania. Przedstawiono pewne wyniki
symulacji cyfrowej ruchu samolotu sterowanego w sposob czynny.

PegioMe. OcymecTBJieHO (J>x3XHecKoe h MaTeMaTHMecKoe MOFlenm-
poBaHxe, BCJiefICTBae KOTopwx nojiyneHa cacTeMa HexixHexHbix ypa-
BH6HKX nBHweHHH «ecTKoro canoneTa o mecTB cTeneHHX cbodoau.
Una ypaBHeHxii Maxibix bo3Mymehkh hbH)Kehkh k onpecHOCTX ycTaHO-
BJieHHoro npHMOJixneSHoro ropx3 O0HTajibHoro noneTa Ha 60jibmxx
yrnax aTanx ocyoecTBJieHO cxHTe3 3a«OHa onTHMajibHoro ynpaBne-
HHH npx KBahnpaT MMHOH KpHTepMM KnMeCTBa. YyKa3aHO, MTO MOJKHa
yflep*aTb Tpe6yenoe cocTOHHxe nojieTa HeJiXHefiHox MOflenx aKTX-
BHbiM ynpaBJieHxeM no onpeaeneHHOMy 3aKOHy ynpaBJieHxx. npefl-
CTaBJieHbi HeKOTopwe pe3yjibTaTbi um~pobom cKMyjixuxx ABxaceHXH
aKTHBHO ynpaBJiaeMoro canoneia.

Summary. Physical and mathematical modelling are conducted which
yield the set of nonlinear six-degree-of-freedom equations of motion
of a rigid aircraft. For the small perturbation equations of motion
about an equilibrium, straight and level, high-angle-of-attack
flight, the optimal control law with the quadratic performance index
is synthesized. It is shown, that there exists possibility for
nonlinear model to keep flight conditions as required by using the
active control technology based on devised control law. Some results
of a digital simulation of motion of the active controlled aircraft
are presented.



284 Michalski W. , Z*tocka M.

1. WPROWADZENIE

Wkasnosci dynamiczne samolotu zmieniaja sie w zaleznosci od warunkéw
lotu. W szerokim zakresie eksploatacyjnych katéw natarcia sag 1o
niewielkie zmiany ilosciowe. W poblizu krytycznych katéw natarcia sga one
znaczne, a ponadto dochodzg zmiany  jakosciowe. Whasnosci  dynamiczne
samolotu stajag sie wyjatkowo niekorzystne. Zwhkaszcza samoloty o wysokiej
manewrowosci maja tendencje do pogarszania statecznosci i sterownosci
podczas wykonywania manewréw na granicznych katach natarcia. Takze
dziatania pilota mogg sta¢ sie przyczyng wystepowania niekorzystnych
zjawisk. Charakterystyki samolotu poprawia sie stosujac sprzezenia miedzy
lotkami a sterem Kierunku. Istnienie tych sprzezen pozwala osiggnagé
stateczno$¢ na duzych katach natarcia. Mimo to pewne dziatania pilota
moga by¢ nadal destabilizujace [11],

Srodkiem skutecznie usuwajacym trudnosci zwigzane z pilotowaniem
samolotu na duzych katach natarcia wydaje sie by¢ technika sterowania
czynnego. W przypadku samolotu polega ona na zastosowaniu systemu
automatycznego sterowania lotem miedzy innymi do jednoczesnego poruszania
wieloma powierzchniami sterowymi w celu poprawienia dynamicznego
charakterystyk obiektu [2], Z jednej strony wprowadza to w sposéb
naturalny sprzezenia dynamiczne miedzy organami sterowania. Z drugiej
za$ umozliwia zastapienie cztowieka w zadaniach wyjatkowo trudnych. Na
przyktad pozwala na ustatecznianle samolotu niestatecznego [3],

Uzycie techniki sterowania czynnego wigze sie z wprowadzeniem szybkich
uktadoéw liczacych i wykonawczych oraz wyznaczeniem praw sterowania w
postaci umozliwiajacej skorzystanie z tej techniki . Wymaga to
zastosowania nowoczesnej teorii sterowania. Jedng z mozliwosci jest
teoria sterowania optymalnego. Wyznaczone prawa sterowania optymalnego
pozwalaja, miedzy innymi, wpkywa¢ na wartosci przysSpieszen i przebieg
procesu przejsciowego po napotkaniu przez samolot podmuchu [3, 4J.

W niniejszej pracy przedstawiono propozycje uzycia techniki sterowania
czynnego w po- 4aczeniu z teoriag sterowania optymalnego do ustateczniania
samolotu w locie na duzych katach natarcia. Proponowane podejscie
zostato sprawdzone przy utrzymywaniu staltego kata Slizgu [5], Celem tej
pracy jest przedstawienie wynikéw badan poswieconych sprawdzeniu

mozliwosci kompensowania $lizgu samolotu.
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2. MODELOWANIE

Zadanie ustateczniania zostanie postawione w spos6b standardowy w
teorii sterowania optymalnego, jako =zadanie liniowo-kwadratowe. Nalezy
jednak pamieta¢, ze wykonywanie lotu na katach krytycznych prowadzi do
nagtych zmian charakterystyk statecznosci i sterownosci samolotu. W
zwigzku z tym, aby nie ogranicza¢ waznosci przeprowadzonego modelowania
do matych odchylen od stanu réwnowagi, zdecydowano przeprowadzic
sprawdzenie skutecznosci wyznaczonego prawa sterowania optymalnego na
modelu nieliniowym samolotu. Regulator optymalny pracuje wtedy jako
suboptymalny [61-

Przyjeto nastepujace zatozenia dla modelu nieliniowego [por. 3, 4):

- samolot ma staltg mase i momenty bezwkadnosci,

- inercjalny uk#ad odniesienia jest zwigzany z ziemia,

- samolot ma pionowa ptaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,

- sita ciagu lezy w ptaszczyznie symetrii,

- poczatek samolotowego uk#adu odniesienia pokrywa sie ze Srodkiem
ciezkosci samolotu,

- samolot jest nieodksztakcalny,

- obowigzuje aerodynamika quasi-stacjonarna,

- sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane potozenia steru wysokosci,
lotek lub steru kierunku.

Ponadto pominieto dynamike ukfadéw sterowania. Oznacza to przyjecie
modelu reakcji natychmiastowej organéw sterowania, co wpdywa na przebieg
procesu przejsciowego (71. Wobec tego wyniki niniejszych badahn powinny
zosta¢ w przysztosci zweryfikowane z uwzglednie- niem tej dynamiki.

Réwnania ruchu samolotu przy uwzglednieniu powyzszych zatozen,
wyprowadzone, w uktadzie wspétrzednych Oxyz sztywno zwigzanym z samolotem

(rys. 1), mozna przedstawi¢ w postaci wektorowej 15, 6, 81:

x » f(x,u), x * (U,V,W,P,Q.R,0,*JT, u» (S .« ,& )\ @
gdzie: X, U - wektor stanu 1 wektor sterowania,
U, V,W - sktadowe wektora predkosci liniowej,
P, Q,R - sktadowe wektora predkosci katowej.
d, - kat pochylenia 1 kat przechylenia,
6 , S , S - kat wychylenia steru wysokosci, lotek i steru

kierunku.
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Wspodrzedne prawej strony réwnania (1) sa okreslone wzorami:

m; i} FX - mgsin® + TX U "0 -R @
* i -

f2 Fy mgcosSsint - X \ 30 = R 0 -P

f F + mgcosScost + T w -Q P O

[F-fs-f6)T = - JAJMIPLQ.RJIT.
= Qcos$ - Rsin#, fa = P + (Qsird> + Rcosi)tgo, @)
Rys. 1. Uktad wspotrzednych zwigzany z samolotem
Fig. 1. Body-fixed coordinate system
gdzie: F - sida aerodynamiczna,
M~ moment aerodynamiczny.

T - sidta ciggu.
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Mr - moment pochodzacy od ukd#adu napedowego,

‘]B - macierz momentéw bezwkadnosci,
m - masa samolotu,
g - przysSpieszenie ziemskie.

Wspodrzedne wektoréw F i M sg nieliniowymi funkcjami wspé4rzednych
wektora stanu x i1 wektora sterowania u. Oprécz ukdadu réwnan (@
wykorzystano zwigzki definiujace kat natarcia a = arctg(WAJ) i kat Slizgu
0 = arcsin(V/V_). Uwzgledniono takze ograniczenia wektora sterowania
g. spedniajac warunek:

Gsn S8 S Si,max G = H.L.V).

W przypadku ruchu zaburzonego wzgledem dowolnego lotu ustalonego xq,
wyznaczonoz roéwnania f(xo,uo) = 0, zlinearyzowane réwnania maja

posta¢ 18]:
3f(x ,u ) 8f(x ,u)
y = Ay ¢ Bz, A= a° ° . B=- aij ° ., y = X - x0, (©)

Dla zlinearyzowanych réwnan stanu nalezy znalez¢ takie sterowanie z°,

dla ktérego kwadratowy wskaznik jakosci

"} vroy + zTIRzr, 0io0, R>0 @
ol
osigga minimum. Macierze Q i R sa macierzami Wagowymi stanu i sterowania.
Z teorii sterowania optymalnego wiadomo, ze szukane sterowanie ma
posta¢ [9]:
z° = Gy, G = - ffVp, ®
gdzie macierz P jest symetrycznym, dodatnio okreslonym rozwigzaniem

macierzowego réwnania algebraicznego typu Riccatiego:
phr*Vp -pa - «tp - 0 = o. ®)

Réwnania ruchu samolotu sterowanego suboptymalnie sg nastepujace:

X =906 Xgsdt ) 90 %o 4 ) = Fx, ug + 6(x = X))- Q)
Obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-treningowego o masie 1550
ig, polu powierzchni nosnej S = 12,28 m* i1 rozpietosci b = 8 m,

wykonujacego lot na wysokosci 1000 m. Zak#é6cenie lotu ustalonego zadano
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za pomoca warunkéw poczatkowych, przyjmujac w chi li poczatkowej niezeromy
kat $slizgu. Zadaniem regulatora byto zniesienie $lizgu.

Pozostate parametry poczatkowe lotu nie byty zaburzone i wynosity:

ag = 0,29 rd, Vco = 45,472 /s, SHD = - 0,33 rd, predkos¢ katqng
wychylenie lotek i steru kierunku - zgodnie z iwarunkami lotu poziomego
prostoliniowego - bydy réwne zeru. Jedna z wartosci whkasnych macierzy j
uktadu (3) byta rzeczywista dodatnia [5], wiec badany ukdad wyjsSciowy

byt niestateczny.

Rys. 2. Zmiany kata $Slizgu samolotu
Fig. 2. Side-slip angle history

3. WYNIKI I WNIOSKI

Symulacja ruchu stabilizowanego zostata przeprowadzona dla dwoch
regulatoréw,otrzymanych dla réznych wag wskaznika jakosci (4. Na
wykresie (rys. 2) przedstawiono wyniki symulacji dla samolotu

niesterowanego i ustatecznianego.
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Ostatecznlanie suboptymalne powioddo sie w obu przypadkach. Sterowanie
gposilo wahania ruchu zaburzonego. Nastepowato zaréwno eliminowanie
~Zgu, jak i ustalanie kata natarcia oraz innych parametrow lotu. Okres
przejsciowy wynosit ponizej 4 s. Jak wynika z powyzszego, zmiana macierzy
gagowych, czyli tzw. modyfikacja parametryczna kwadratowego wskaznika
jakosci  i4], miata - w tym przypadku - niewielki wpkyw na czas
ustateczniania. Stwarza to szanse na ustatecznianie niewielkimi ruchami
sterow. To z kolei potwierdza side techniki sterowania czynnego w
pokaczeniu z nowoczesng teorig sterowania: odpowiednie skoordynowane
sterowanie dostepnymi organami sterowania daje wiecej, niz intensywne,
ale prowadzone ''na wyczucie" sterowanie pilota, ktére moze by¢é nawet

destabilizujace.
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STABILIZATION OF AIRCRAFT AT HIGH ANGLE OF ATTACK

Aircraft characteristics change depending on flight conditions. Near
the stall region the changes are significant. Particularly,
high-manoeuverability aircrafts tend to make worse their stability and
controllability properties while operating at high angle of attack.
Sometimes, pilot’s acts can be destabilizing [1],

Active control technology seems to be an efficient tool of solving
problems arising in the high-angle-of-attack flight. On an aircraft,
active control technology means the use of automatic flight control
system to drive simultaneously many control surfaces to improve
dynamically the flight characteristics of that aircraft [2].

In the paper, the use of active control technology in conjunction with
optimal control theory to stabilize an aircraft in high-angle-of-attack
flight is proposed. This problem was solved by keeping the side-slip
angle fixed [5]- This paper deals with the stabilization by cancelling
the side slip.

Physical and mathematical modelling are conducted which yield the set
(1) of nonlinear six-degree-of-freedom equations of motion of a rigid
aircraft. For the small perturbation equations of motion (3) about an
equilibrium, straight and level, high-angle-of-attack flight, the optimal
control law (5) with the quadratic performance index (4) is synthesized.
Next, the optimal control is applied to nonlinear equations of motion
(). This yields the closed-loop system (7), which 1is the mathematical
model of the aircraft controlled in suboptimal manner.

It is shown, that there exists possibility for nonlinear model to keep
flight conditions as required by using the active control technology
based on optimal control law devised for linearized system. Some results
of a digital simulation of motion of the active controlled aircraft in

high-angle-of-attack flight are presented (Fig- 2.].



