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M O D E L O W A N IE  W PŁYW U WŁASNOŚCI D Y N A M ICZN Y CH  U K ŁA D U  
STER O W A N IA  STER EM  W YSOKOŚCI NA D YN A M IK Ę LO TU  

STER O W A N EG O  SAM OLOTU

Streszczenie. Przedstawiono w pracy dynamikę lotu sam olotu na podstawie 
m odelu matematycznego systemu: "Pilot + odkształcalny układ sterow ania +  ster 
wysokości sam olotu +  otoczenie". Symulacje numeryczne wykonano na 
przykładzie sam olotu polskiej konstrukcji 1-22 "IRYDA" po przeprowadzeniu 
weryfikacji z zapisem param etrów  lotu doświadczalnego.

M O D ELLIN G  O F E FFEC T  O F SOM E DYNAM ICS PR O PE R TIES 
O F  ELE V A T O R  C O N TRO L SYSTEM ON T H E  DYNAM ICS O F 

CON TRO LLA BLE A IR CR A FT

Summary. T he paper presents dynamics of flight o f je t-tra iner aircraft based 
by m athem atical m odel "Pilot +  elastic elevator control system +  aircraft elevator 
+  environment". Numerical simulation has been verified for a fragm ent o f the test 
flight no. 270 (task 6) of prototype PZL 1-22 "IRYDA" Polish je t tra iner aircraft.

MOZIEJIHPO BA HH E BJIHHHHH ZIHHAMHMECKHX CBOHCTB CHCTEMA
y tlP A B JIE H H R  P y j M  BHCOTH HA ZIHHAMHKY CAMOJIETA

Pe3K3M0. B paSoTe paccMOTpHBaeTca b j i h h h h o  ztHHaMHtiecKHX 
c b o S c t 6 CHCTeMa "nitnoT +  ajiacTHUHHH c h c t g m  ynpa B i e H H H  pyjia 
b h c o t u  +  pytib b i i c o t r +  0KpH*ei!He" Ha ztHHaMHKy caMotiei’a.

1. W PR O W A D Z E N IE

Istotnym problem em  pojawiającym się w samolotach około- i poddźwiękowych jest 
gwałtowna zm iana charakterystyk aerodynamicznych (przede wszystkim m om entu 
pochylającego Cmy) w obszarze bliskim krytycznej liczby M ach a . Powoduje to  konieczność 

takiej konstrukcji układu sterowania sterem  wysokości, aby pilot był w stanie pilotować
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sam olotem . Stosuje się urządzenia będące "cieniem pilota", tj. mechanizmy w spom agania, 
zapew niające pokonanie części obciążenia aerodynam icznego (m om entów  zawiasowych) 
układu sterow ania. Układy te wykonują pracę za pilota, wykorzystując - w zależności od 
przyjętej konstrukcji - energię instalacji hydraulicznych, elektrycznych lub energię 
potencjalną układu.

W ybór m echanizm u w spom agania w układzie sterow ania sterem  wysokości zależy od 
oczekiwanych efektów  jego działania (tj., w jakich fazach lotu w spom aganie jest 
n iezbędne), jak  i kosztu systemu. M asowe urządzenia wspom agające z racji swej budowy 
mogą być stosow ane tak do dociążania, jak  i odciążania układu w trakcie dynamicznych 
m anew rów  (pętle, wyrwania etc.)

M asowe urządzenie w spomagające (Bob-weight) zostało zastosow ane w polskim, 
2-silnikowym, odrzutowym samolocie szkolno-treningowym PZ L  1-22 "IRYDA" celem 
spełnienia określonych przepisów i wymagań technicznych narzuconych przez odbiorcę 
tego sam olotu. W  trakcie badań  doświadczalnych prototypu pojawiły się problem y z 
funkcjonowaniem  tego urządzenia. W ystąpiła konieczność wykonania kilkudziesięciu lotów 
doświadczalnych, między innymi w celu doboru właściwych charakterystyk sztywnościowych 
i masowych tego elem entu systemu sterowania.

Aby uniknąć w przyszłości bardzo wysokich kosztów badań empirycznych, w Instytucie 
Lotnictwa postanow iono stworzyć m odel matematyczny umożliwiający przeprow adzanie 
doboru  charakterystyk systemu sterow ania na drodze symulacji numerycznej tak  obecnie 
dla 1-22 , jak  i w przyszłości dla innego samolotu.

Istniejące m odele m atem atyczne sytemów sterow ania sam olotem  (spotykane w 
literaturze przedm iotu w Polsce i na Zachodzie [1,2,7,10,11]) nie umożliwiają 
zrealizow ania założonych celów, bowiem uwzględniają wyłącznie sztywność i tłum ienie 
układu sterow ania. Aby było możliwe przeprow adzanie doboru elem entów  systemu 
sterow ania sterem  wysokości, należy uwzględnić w procesie m odelowania nie tylko 
odkształcalność układu sterowania, ale i jego geom etrię oraz rozkład mas.

2. M O D E L  FIZ Y C Z N Y  I M A TEM A TY CZN Y

Stosując klasyczny m odel fizyczny sterow anego samolotu, tzn. traktując sam olot jako 
nieodkształcalny układ mechaniczny o sześciu stopniach swobody, zmiennej m asie i środku 
ciężkości podczas analizy, zakładając ruch przestrzenny sterow anego sam olotu w spokojnej 
atm osferze oraz że na obiekt działają siły aerodynam iczne, grawitacyjne, ciągu, uzyskujemy 
m odel fizyczny o sześciu stopniach swobody [2,8,9] (rys.l). Aby rozwiązać postawione 
zadania, przyjęto dodatkow e założenia rozszerzające m odel podstawowy [3,5]:
- układ sterow ania sterem  wysokości z masowym urządzeniem  wspomagającym 

(bob-weight) jes t układem  odkształcalnym o trzech stopniach swobody (rys. 2 );
- na obiekt działają również siły sprężystości i tłumienia ;
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- wychylenia powierzchni sterowych oraz 
zm iana wydatku paliwa m ają tylko wpływ 
param etryczny na wartości sił aerodyna­
micznych oraz sił i m om entów  sił od 
napędu.

Ogólne rów nania ruchu sterowanego
sam olotu z odkształcalnym układem
sterow ania sterem  wysokości z masowym
urządzeniem  wspomagającym w locie
przestrzennym  wyprowadzono w pracach Kys1- Przyj?,e uklady odniesienia

Fig .l. Axis coordínale syslenis
[3,5], w quasi-współrzędnych, w układzie
sztywno związanym z sam olotem  Oxyz (rys.l) stosując równania B oltzm anna-H am ela dla 
układów holonomicznych.

Rys.2. Schemat kinematyczny układu sterowania sterem wysokości samolotu 1-22 z masowym urządzeniem  

wspomagającym

Fig.2 JCinematic scheme o f  elevator control system o f the PZL 1-22 aircraft with bob weight

M asowe urządzenie wspomagające zastosowano w kanale podłużnym sterowania, a 
za tym zasadne jest przyjęcie do analizy numerycznej zagadnienia zawężonego tylko do 
ruchu podłużnego sam olotu, jakim  są wyrwania lub pętle w płaszczyźnie pionowej.

Po wprowadzeniu uproszczeń równania ruchu przyjmują następującą form ę w zapisie 
macierzowym [3,5]:

A V  + B V  = Q ’ ( 1 )
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gdzie:
- w ektor przyspieszeń :

V  = c o l  [  U ,  W, Q ,  Q „ ,  Q „ ,  Q d ] ( 2 )

- w ektor prędkości:

V  = c o l  [  U ,  W, Q ,  Qh , Qm , Q d ] ( 3 )

m acierz sił zewnętrznych : 
F

<?' =
M

= coi[ x ,  z ,  u ,  Qq \  (?,;]

(4)

m acierz bezwładności :

m 0 B p B i B 2 - B d

0 m C P C 2 -C D
0 C0~Mri J ,* 2 H 0 B Ł B 2 - b d

B i Cx B i 0 0

b 2 c 2 b 2 0 0

- b d ~Cd b d 0 0

- m acierz tłum ienia i sztywności :

0 mO A o A x A 2 a d

- m Q 0 - B q ~ D i - B 2 B d

~A o D0 0 B 1 + G 1 b 2 + g 2 B d - C ,

- C XQ B XQ - A S 2 0 0 0

- C 2Q B 2 Q - a s 2 0 0 0

C d Q - B d Q A S d 0 0 0
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Otrzym anych 6 dynamicznych równań ruchu uzupełnionych związkami kinematyczny­
mi tworzy układ rów nań ruchu sam olotu z odkształcalnym układem  sterow ania sterem  
wysokości, z masowym urządzeniem  wspomagającym w kanale pochylania [3,5],

3. A N A LIZA  N U M E R Y C Z N A  I WNIOSKI

Po odpowiedniej identyfikacji param etrycznej: masowej, geometrycznej,

aerodynam icznej, sztywnościowej układ równań ( 1) scalkowano numerycznie dla 
warunków  początkowych odpowiadających zadaniu 6 lotu 270 prototypu 1-22 1ANP01-04 
m etodą Rungego-K utty IV  stopnia [5], Po przeprowadzeniu weryfikacji porównawczej 
modelu m atem atycznego m etodą rekonstrukcji trajektorii lotu [6] wykonano cykl symulacji 
numerycznych dla różnych wartości param etrów  masowego urządzenia wspomagającego 
w układzie sterow ania sterem  wysokości [4,5]. Wyniki obliczeń dla różnych mas M 2 

masowego urządzenia wspomagającego przy założeniu stałego przebiegu niezbędnej siły 
p ilota w trakcie analizowanego fragm entu lotu samolotu 1-22 przedstawiono na rys.(3)-(6).

Przedstawiony m odel matematyczny umożliwia przeprow adzanie doboru 
charakterystyk masowych, geometrycznych, sztywnościowych lub geometrycznych układu 
sterow ania sterem  wysokości sam olotu 1-22, a po przeprowadzeniu identyfikacji układu 
sterow ania - również innego samolotu.

Rys.3. Przebieg wysokości lotu n r 270 (zad.6) prototypu 1ANP01-04 z dn. 4.10.I991r.

Obliczenia dla 3 wariantów masy M 2  przy ustalonej sile pilota 

Fig.3. Flight path  - lest fligh t no 270 (tusk 6) o f  the PZL 1-22 prototype aircraft. 

Computed fo r  3 variant o f  bobweight mass M 2  fo r  steady pilot stick force
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Rys.4. Przebieg współczynnika n% = f ( t )

Fig.4. Vertical linear acceleration n% = f ( t )

Rys.5. Przebieg kąta wychylenia steru wysokości Sj j  = f ( l )

Fig.5. Elevator angle &H = f ( t )

v „_ , (km /h )

Rys.6. Przebieg gradientu siły pilota P j  InZ = /('F'rzecz) w trakcie 4 wyrwania (do = 4.5) - od 66s do 73s 

lotu

Fig.6. Gradient o f  pilot slick force P j  InZ = f(Vrzecz) a t pull-up to n% =  4.5  - from  66s to 73s o f  tusk flig lu
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A bstract

T he physical and m athem atical modelling of subsonic je t tra iner - attack aircraft with 

elastic elevator control system is presented in the paper. A  unifying derivation based on 
m athem atical modelling of controlled aircraft with elastic elevator control system and 
"Bob-weight", together with flight data from a test flight (equipped with on board 
recorders) for developing a data base to be used for param eter identification.
It was assum ed that the m echanical system modulating the aircraft is the classical rigid 
body six degree-of-freedom  to analyze the effects of "Bob-weight" use in elastic elevator 
control system and dynamics of the aircraft (fig. 1). E levator control system with "Bob- 
weight" and pilot is considered to be elastic and m odelled by equivalent stiffness and 
viscous dam per of the control system, and equivalent stiffness and viscous dam per of the 
pilot.

Sim ulations tests w ere carried out after reducing the com plete set of equations of 
m otion [3,5] to longitudinal form only (eq. 1 - 6) [5] on the IBM -PC com puter system 
with the aid o f R unge-K utta differential equation procedure.
Program  has been verified for a fragment of the test flight no. 270 (task 6) of prototype 
PZ L  1-22 "IRYDA". A fter that, several numerical simulations for the flight w ere carried 
out for different "Bob-weight" masses M 2, after determ ining correction coefficients for 
hinge m om ent and pilot stick force [4,5]. Few results of which are presented in fig. 3 - 6 .

T he methodology advocated in this paper may be helpful for designer to select 
appriop ira te  constructional param eters of the elevator control system of such a aircraft.


