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STABILIZACJA SAMOLOTU NA DUŻYCH KATACH NATARCIA

Streszczenie. Przeprowadzono modelowanie fizyczne i 
matematyczne, w wyniku których otrzymano układ nieliniowych 
równań ruchu samolotu sztywnego o sześciu stopniach swobody. Dla 
równań ruchu, zlinearyzowanych wokół lotu ustalonego, 
prostoliniowego, poziomego, na dużych kątach natarcia przeprowadzono 
syntezę prawa sterowania optymalnego z kwadratowym wskaźnikiem 
jakości. Pokazano, że istnieje możliwość utrzymania żądanego stanu 
lotu modelu nieliniowego za pomocą sterowania czynnego realizowanego 
według wyznaczonego prawa sterowania. Przedstawiono pewne wyniki 
symulacji cyfrowej ruchu samolotu sterowanego w sposób czynny.

P e ą i o M e . OcymecTBJieHO (J>x3XHecKoe h  M a T e M a T H M e c K o e  MOflenm- 
poBaHxe, BCJieflCTBae K O T o p w x  nojiyneHa cacTeMa HexixHexHbix ypa- 
BH6 HKX nBHweHHH «ecTKoro canoneTa o  mecTB cTeneHHX c b o ó o a u .  
Una ypaBHeHxii Maxibix b 03 My me hkh hb H)Ke hk h k onpecHOCTX ycTaHO- 
BJieHHoro npHMOJixneSHoro ropx3 0HTajibHoro noneTa Ha 6 ojibmxx 
y r n a x  aTanx ocyoecTBJieHO cxHTe3 3a«OHa onTHMajibHoro ynpaBne- 
HHH npx KBańpaT MM HOH K p H T e p M M  KńMeCTBa. yKa3aHO, 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.
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1. WPROWADZENIE

Własności dynamiczne samolotu zmieniają się w zależności od warunków 
lotu. W szerokim zakresie eksploatacyjnych kątów natarcia są to 
niewielkie zmiany ilościowe. W pobliżu krytycznych kątów natarcia są one 
znaczne, a ponadto dochodzą zmiany jakościowe. Własności dynamiczne
samolotu stają się wyjątkowo niekorzystne. Zwłaszcza samoloty o wysokiej 
manewrowości mają tendencję do pogarszania stateczności i sterowności 
podczas wykonywania manewrów na granicznych kątach natarcia. Także 
działania pilota mogą stać się przyczyną występowania niekorzystnych 
zjawisk. Charakterystyki samolotu poprawia się stosując sprzężenia między 
lotkami a sterem kierunku. Istnienie tych sprzężeń pozwala osiągnąć 
stateczność na dużych kątach natarcia. Mimo to pewne działania pilota 
mogą być nadal destabilizujące [1 ],

Środkiem skutecznie usuwającym trudności związane z pilotowaniem 
samolotu na dużych kątach natarcia wydaje się być technika sterowania 
czynnego. W przypadku samolotu polega ona na zastosowaniu systemu 
automatycznego sterowania lotem między innymi do jednoczesnego poruszania 
wieloma powierzchniami sterowymi w celu poprawienia dynamicznego 
charakterystyk obiektu [2], Z jednej strony wprowadza to w sposób 
naturalny sprzężenia dynamiczne między organami sterowania. Z drugiej
zaś umożliwia zastąpienie człowieka w zadaniach wyjątkowo trudnych. Na 
przykład pozwala na ustatecznianle samolotu niestatecznego [3],

Użycie techniki sterowania czynnego wiąże się z wprowadzeniem szybkich 
układów liczących i wykonawczych oraz wyznaczeniem praw sterowania w 
postaci umożliwiającej skorzystanie z tej techniki. Wymaga to 
zastosowania nowoczesnej teorii sterowania. Jedną z możliwości jest 
teoria sterowania optymalnego. Wyznaczone prawa sterowania optymalnego 
pozwalają, między innymi, wpływać na wartości przyśpieszeń i przebieg 
procesu przejściowego po napotkaniu przez samolot podmuchu [3, 4J.

W niniejszej pracy przedstawiono propozycję użycia techniki sterowania 
czynnego w po- łączeniu z teorią sterowania optymalnego do ustateczniania 
samolotu w locie na dużych kątach natarcia. Proponowane podejście
zostało sprawdzone przy utrzymywaniu stałego kąta ślizgu [5], Celem tej 
pracy jest przedstawienie wyników badań poświęconych sprawdzeniu 
możliwości kompensowania ślizgu samolotu.



Stabilizacja samolotu 285

2. MODELOWANIE

Zadanie ustateczniania zostanie postawione w sposób standardowy w 
teorii sterowania optymalnego, jako zadanie liniowo-kwadratowe. Należy 
jednak pamiętać, że wykonywanie lotu na kątach krytycznych prowadzi do 
nagłych zmian charakterystyk stateczności i sterowności samolotu. W 
związku z tym, aby nie ograniczać ważności przeprowadzonego modelowania 
do małych odchyleń od stanu równowagi, zdecydowano przeprowadzić 
sprawdzenie skuteczności wyznaczonego prawa sterowania optymalnego na 
modelu nieliniowym samolotu. Regulator optymalny pracuje wtedy jako 
suboptymalny [6 ].

Przyjęto następujące założenia dla modelu nieliniowego [por. 3, 4):
- samolot ma stałą masę i momenty bezwładności,
- inercjalny układ odniesienia jest związany z ziemią,
- samolot ma pionową płaszczyznę symetrii geometrycznej i masowej,
- siła ciągu leży w płaszczyźnie symetrii,
- początek samolotowego układu odniesienia pokrywa się ze środkiem 
ciężkości samolotu,
- samolot jest nieodkształcalny,
- obowiązuje aerodynamika quasi-stacjonarna,
- sterowanie lotem odbywa się przez zmianę położenia steru wysokości, 
lotek lub steru kierunku.

Ponadto pominięto dynamikę układów sterowania. Oznacza to przyjęcie 
modelu reakcji natychmiastowej organów sterowania, co wpływa na przebieg 
procesu przejściowego (71. Wobec tego wyniki niniejszych badań powinny 
zostać w przyszłości zweryfikowane z uwzględnię- niem tej dynamiki.

Równania ruchu samolotu przy uwzględnieniu powyższych założeń, 
wyprowadzone, w układzie współrzędnych Oxyz sztywno związanym z samolotem 
(rys. 1), można przedstawić w postaci wektorowej 15, 6, 81:

x » f(x,u), x * (U,V,W,P,Q.R,0,*JT, u » (S .« ,& )\ (1)
gdzie: x, u - wektor stanu 1 wektor sterowania,

U, V, W - składowe wektora prędkości liniowej,
P, Q, R - składowe wektora prędkości kątowej.
d, ♦ - kąt pochylenia 1 kąt przechylenia,
6 , S , S - kąt wychylenia steru wysokości, lotek i steru 

kierunku.
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Współrzędne prawej strony równania (1) są określone wzorami:

rr F - mgsin© + T U' ' 0 -R Q'i i X X
f2

_  i
m Fy * mgcosSsinł - JQ V JQ = R 0 -P

f F + mgcosScosł + T w -Q P 0

[f*-fs-f6)T = - J^J^IP.Q.RJ7.

= Qcos$ - Rsin#, fa = P + (Qsin4> + Rcosi)tg0, (2 )

Rys. 1. Układ współrzędnych związany z samolotem 
Fig. 1. Body-fixed coordinate system 

gdzie: F - siła aerodynamiczna,
M  ~ moment aerodynamiczny.
T - siła ciągu.
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Mr - moment pochodzący od układu napędowego,
J - macierz momentów bezwładności,B
m - masa samolotu, 
g - przyśpieszenie ziemskie.

Współrzędne wektorów F i M są nieliniowymi funkcjami współrzędnych 
wektora stanu x i wektora sterowania u. Oprócz układu równań (1) 
wykorzystano związki definiujące kąt natarcia a = arctg(WAJ) i kąt ślizgu 
0 = arcsin(V/V_). Uwzględniono także ograniczenia wektora sterowania 
g , spełniając warunek:

6 s <5 s S (i = H.L.V).
i.fflln i i , max

W przypadku ruchu zaburzonego względem dowolnego lotu ustalonego xq, 
wyznaczonoz równania f(x ,u ) = 0, zlinearyzowane równania mają

O O
postać 18]:

3f(x ,u ) 8f(x ,u )
y = Ay ♦ Bz, A = a° ° . B = — gjj ° , y = X - x0, (3)

z = u - U
o

Dla zlinearyzowanych równań stanu należy znaleźć takie sterowanie z°, 
dla którego kwadratowy wskaźnik jakości

'-ł ^yT0y + zT|Rzjdt, 0 i 0, IR > 0, (4)
o1'

osiąga minimum. Macierze Q i IR są macierzami Wagowymi stanu i sterowania. 
Z teorii sterowania optymalnego wiadomo, że szukane sterowanie ma 
postać [9]:

z° = Gy, G = - ffVp, (5)

gdzie macierz P jest symetrycznym, dodatnio określonym rozwiązaniem 
macierzowego równania algebraicznego typu Riccatiego:

phr'Vp - pa - «tp - o = o. (6 )

Równania ruchu samolotu sterowanego suboptymalnie są następujące:

X = g (x; X , u ) g(x; x u ) = f(x, u + G(x - x )). (7)0 0  0 0  o o
Obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-treningowego o masie 1550 

icg, polu powierzchni nośnej S = 12,28 m* i rozpiętości b = 8 m,
wykonującego lot na wysokości 1000 m. Zakłócenie lotu ustalonego zadano
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za pomocą warunków początkowych, przyjmując w chi li początkowej niezerom,wy
kąt ślizgu. Zadaniem regulatora było zniesienie ślizgu.
Pozostałe parametry początkowe lotu nie były zaburzone i wynosiły: 
a = 0,29 rd, V = 45,472 m/s, S = - 0,33 rd, prędkość kątowa0 c0 HO '•'»a,
wychylenie lotek i steru kierunku - zgodnie z iwarunkami lotu poziomego 
prostoliniowego - były równe zeru. Jedna z wartości własnych macierzy j 
układu (3) była rzeczywista dodatnia [5], więc badany układ wyjściowy 
był niestateczny.

Rys. 2. Zmiany kąta ślizgu samolotu 
Fig. 2. Side-slip angle history

3. WYNIKI I WNIOSKI

Symulacja ruchu stabilizowanego została przeprowadzona dla dwóch 
regulatorów,otrzymanych dla różnych wag wskaźnika jakości (4). Na 
wykresie (rys. 2) przedstawiono wyniki symulacji dla samolotu
niesterowanego i ustatecznianego.
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Ostatecznlanie suboptymalne powiodło się w obu przypadkach. Sterowanie 
gposilo wahania ruchu zaburzonego. Następowało zarówno eliminowanie 
^IZgu, jak i ustalanie kąta natarcia oraz innych parametrów lotu. Okres 
przejściowy wynosił poniżej 4 s. Jak wynika z powyższego, zmiana macierzy 
gagowych, czyli tzw. modyfikacja parametryczna kwadratowego wskaźnika 
jakości i4], miała - w tym przypadku - niewielki wpływ na czas 
ustateczniania. Stwarza to szansę na ustatecznianie niewielkimi ruchami 
sterów. To z kolei potwierdza siłę techniki sterowania czynnego w 
połączeniu z nowoczesną teorią sterowania: odpowiednie skoordynowane 
sterowanie dostępnymi organami sterowania daje więcej, niż intensywne, 
ale prowadzone "na wyczucie" sterowanie pilota, które może być nawet 
destabilizujące.
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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 hiąh-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
(1). This yields the closed-loop system (7), which is 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.].


