POLSKIE TOWARZYSTWO MECHANIKI
TEORETYCZNEJ | STOSOWANEJ

MECHANIKA
W
LOTNICTWIE

"ML-VIII” 1998

Warszawa 1998






POLSKIE TOWARZYSTWO MECHANIKI
TEORETYCZNEJ | STOSOWANEJ

MECHANIKA
W
LOTNICTWIE

"ML-VIII” 1998

pod redakcja Jerzego Maryniaka

Warszawa 1998



Organizatorzy Konferencji:

» Polskie Towarzystwo Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej
« Komitet Mechaniki Polskiej Akademii Nauk

e Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej Politechniki
Warszawskiej

» Wydzial Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii Technicznej
w Warszawie

* Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa
* Instytut Lotnictwa, Warszawa

» Sekcja Lotnicza Stowarzyszenia Inzynierow i Technikéw Polskich

Komitet Naukowy:

prof.dr hab.inz. Stanistaw Dubiel
prof.dr hab.inz. Zbigniew D zygadto
prof.dr hab.inz. Jerzy M aryniak
prof.dr hab.inz. W iestaw SOBIERAJ

dr hab.inz. Zdobystaw Goraj, prof. PW
dr inz. JACEK GOSZCZYNSKI

ISBN 83-902194-2-5

Druk i oprawa:

Zaktad Poligraficzny Kuratorium Oswiaty
ul. Paryska 25, 03-945 Warszawa
tel./fax 617-60-87



Ogodlnopolskie konferencje Mechanika w Lotnic-
twie organizowane sg od 198A r. w cyklu dwuletnim
I niezmiennie cieszg sie ogromnym powodzeniem.

Udato nam sie stworzy¢ forum stymulujgce
twdrczo Srodowiska lotnicze réznych specjalnosci.
Wymiana informacji oraz prezentacja przedstawi-
cielom przemystu najnowszych osiggnie¢ nauki, to
najistotniejsze aspekty rozwoju zaréwno nauki jak
I przemystu.

Niniejsza publikacja jest czwartg z serii wyda-
wanej przez Polskie Towarzystwo Mechaniki Teo-
retycznej i Stosowanej. Prezentujemy w niej prace
wygtoszone na VIII Ogolnopolskiej Konferencji
Mechanika w Lotnictwie "M L-VII1”, ktéra odbyta
sie w dniach 2-3 czerwca 1998 r. w Warszawie.

Jerzy Maryniak






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
"ML-VIII” 1998

MODELOWANIE PROCESU SAMONAPROWADZANIA
RAKIETY PRZECIWLOTNICZEJ SREDNIEGO ZASIEGU
W ZMIENNYCH WARUNKACH ATMOSFERYCZNYCH

Leszek Baranowski
Jozef Gacek

Instytut Techniki Uzbrojenia WAT, 00-908 Warszawa ul S. Kaliskiego 2 tel. 857743

W artykule przedstawiono metodyka konstruowania réwnarn opisujacych dynami-
ka procesu samonaprawadzania rakiety przeciwlotniczej na manewrujacy cel
powietrzny. W modelowaniu uwzgledniono zmienno$¢ warunkéw atmosferycz-
nych, a w szczeg6lnos$ci oddziatywanie niestacjonarnego wiatru atmosferycznego
na przestrzenny ruch rakiety. Réwnania zapisano, stosujac uktady i oznaczenia
zgodne z Polskg Norma PN-83/L-01010.

1. Wstep

Tradycyjne metody teoretycznych badan systeméw samonaprowadzania, ba-
zujg najczesciej na daleko idacych uproszczeniach modelowych, polegajacych
miedzy innymi na roztozeniu ruchu przestrzennego na ruch podtuzny i boczny,
linearyzacji otrzymanych réwnan i zamrozeniu wolno zmieniajacych sie wspot-
czynnikéw, celem uzyskania mozliwosci stosowania dobrze znanych metod ana-
lizy liniowych i stacjonarnych ukfadéw automatycznej regulacji. Wymaga to
jednak, stosowania dodatkowo, bardzo kosztownych i czasochtonnych badarn
eksperymentalnych w warunkach laboratoryjnych jak i poligonowych.

Niewatpliwie liczbe niezbednych badan eksperymentalnych mozna by w
znacznym stopniu ograniczy¢, wykorzystujac w analizie i syntezie systeméw
samonaprowadzania komputerowag symulacje ruchu rakiet w zmiennych warun-
kach atmosferycznych.

W pracy podjeto probe opracowania modelu procesu samonaprowadzania ra-
kiety przeciwlotniczej, ktory z jednej strony uwzgledniatby wszystkie wiasciwo-
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§ci, ktdre majg lub mogag mie¢ istotny wptyw na dynamike procesu, z drugiej
strony pozwalatby uzyskaé rozwigzanie w rozsagdnym czasie.

2. Opis systemu samonaprowadzania przyjetego do modelowania

Modelowanie procesu samonaprowadzania w zmiennych warunkach atmosfe-
rycznych przedstawiono na przykladzie hipotetycznego zestawu rakiet przeciw-
lotniczych klasy ziemia-powietrze, Sredniego zasiegu, zblizonego do jednego z
zestawOw aktualnie eksploatowanych.

Przyjeto, ze rakieta wchodzaca w skiad zestawu (rys. 1), jest w ukfadzie ae-
rodynamicznym ,,ruchome skrzydto” i naprowadza sie na cel metodg proporcjo-
nalnej nawigacji ze zmiennym wspotczynnikiem. Stabilizacja lotu rakiety wzgle-
dem osi podtuznej i osi poprzecznych jest realizowana wskutek odpowiedniego
wychylania sie sterototek znajdujacych sie na statecznikach.

ZA

X7
Rys. 1. Schemat rakiety przeciwlotniczej $redniego zasiegu

Dwustopniowy zespot napedowy rakiety sktada sie z dwaéch silnikéw na pali-
wo stale: startowego i marszowego. Sledzenie celu i pomiar wielkoéci umozli-
wiajacych samonaprowadzanie sie rakiety zgodnie z przyjetag metodg jest reali-
zowane przez potaktywna, radiolokacyjng gtowice samonaprowadzania (RGS).

Do podstawowych zadan realizowanych przez RGS nalezy:

- pomiar predkosci katowej linii obserwacji celu (l.o.c.), w dwdch ptaszczyznach
sterowania: pochylenia - e iodchylenia -v,

- pomiar predkosci zblizania sie rakiety do celu rw,

- wypracowanie sygnatu sterujgcego, proporcjonalnego do predkosci katowej
l.o.c., w postaci iloczynu kK\rwACllac (w dwdch plaszczyznach sterowania).

Za naprowadzanie i stabilizacje rakiety odpowiedzialny jest pilot automatycz-
ny, w ktérym wyroznia sie:
- dwa kanaly sterowania przecigzeniami pocisku w dwoch wzajemnie prostopa-

dtych ptaszczyznach;

- dwa kanaty stabilizacji i thumienia drgan wzgledem osi poprzecznych pocisku;
- kanat stabilizacji pocisku wzgledem osi podtuznej.

Schemat funkcjonalny systemu samonaprowadzania omawianej rakiety przed-
stawiono na rys. 2. Z punktu widzenia automatyki system sterowania pociskiem
rakietowym jest ztozonym wieloobwodowym uktadem automatycznej regulacji.
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Sklada sie z gtownego obwodu sterowania ruchem $rodka masy pocisku
(nazywanego zewnetrznym obwodem naprowadzania pocisku) i obwoddw stero-
wania ruchem wokot Srodka masy pocisku (hazywanych wewnetrznymi obwo-
dami sterowania i stabilizacji). Te ostatnie obwody przeznaczone sg do polep-
szenia charakterystyk dynamicznych rakiety sterowanej, poprzez wprowadzenie
ujemnych sprzezen zwrotnych wzgledem parametréw jej ruchu (na przykiad:
predkosci katowych obrotu wzgledem osi zwigzanych z brytg rakiety, przyspie-
szeh wzdiuz tych osi, momentu zawiasowego sterow, itp.).

Obwdd naprowadzania

Rys. 2. Schematfunkcjonalny systemu samonaprowadzania

Przeprowadzenie modelowania wymaga opracowania szczegdtowych sche-
matow systemu samonaprowadzania w poszczegoélnych kanatach sterowania.

Na rys. 3 przedstawiono schemat blokowy’ pracy systemu samonaprowadza-
nia w kanale pochylenia. Predko$¢ katowa pochylenia l.o.c. e oraz predkosc
liniowa zblizania sie rakiety i celu rwjest mierzona przez radiolokacyjng gtowice

samonaprowadzania. Pomierzone wielkosci w postaci napie¢ Jk i [/. wchodza

na przelicznik gdzie formowany jest sygnat zgodny z metoda naprowadzania
U"p, Sygnat ten po przejsciu przez ogranicznik komendy jest sumowany z sy-
gnatem z miernika przyspieszen liniowych Up i po odpowiedniej korekcji sygnat
USSsteruje pracg napedu skrzydta. Jednocze$nie trwa pomiar predkosci katowej
pochylenia rakiety' q. Sygnat proporcjonalny do tej predkosci Ug po przejsciu
przez uktad korekcji (Usi) steruje praca napedu sterolotek.

System naprowadzania przestaje dziata¢ (skrzydta sg blokowane w ostatnim
potozeniu) gdy w trakcie lotu wystgpi:
- utrata zdolnosci glowicy do wydzielenia sygnatu btedu (tzw. ,,08lepienie gtowi-

)
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- przekroczenie max. predkosci katowej $ledzenia celu przez koordynator,
- przekroczenie max. kata pelengu koordynatora.

Modelowanie procesu samonaprowadzania wymaga opracowania modeli
matematycznych, opisujgcych wiasciwosci dynamiczne, wszystkich elementéw
systemu, wyszczeg6lnionych na schemacie blokowym (rys. 3). W pracy szcze-
golny nacisk potozono na modelowanie dynamiki pocisku rakietowego w zmien-
nych warunkach atmosferycznych.

3. Model matematyczny rakiety w zmiennych warunkach atmosferycznych

Opracowanie modelu matematycznego rakiety w zmiennych warunkach at-
mosfeiycznych wymaga:

a) przyjecia odpowiednich uktadéw wspotrzednych stuzacych do opisu ruchu

rakiety oraz sil na nig dziatajgcych,

b) wyznaczenia charakterystyk geometrycznych, masowo-bezwladnoscio-

wych i sprezystosci rakiety,

c) okreslenia sit zewnetrznych i momentdw tych sil dziatajacych na rakiete,

d) okreslenia charakterystyk osrodka ruchu rakiety, w zalezno$ci od warun-

koéw atmosferycznych, wysokosci lotu itp.,

e) wykorzystania podstawowych praw7i zasad fizyki.

W pracy wykorzystano nastepujgce ukfady odniesienia zgodne w oznacze-
niach i pisowni z Polskg Norma [10]:

- normalny ukiad wspoétrzednych zwigzany z ziemig Oxgygzg, W ktdrym

(miedzy innymi) wyznaczono sile ciezkosci i opisano wiatr,

- uktad wspoétrzednych zwigzany z rakietg Oxyz, w ktérym wyznaczono
cigg silnikow rakietowych, skladowe momentéw aerodynamicznych oraz
zapisano réwnania ruchu obrotowego rakiety,

- ukfad wspétrzednych zwigzany z przeptywem Ox,,yaa w ktdrym wyzna-
czono skfadowe sity i momentu aerodynamicznego,

- uktad wspotrzednych zwigzany z torem lotu OxuykZk, w ktérym zapisano
réwnania ruchu postepowego rakiety,

- oraz uktad wspotrzednych zwigzany z l.o.c ktory umozliwit otrzy-
manie skalarnych réwnan ruchu wzglednego rakiety i celu.

Charakterystyki masowo-bezwladno$Sciowe rakiety (mase, potozenie Srodka
masy, tensor momentéw bezwitadnosci) wyznaczono w postaci funkcji czasu lotu
t i temperatury poczatkowej paliwa TO [1], Ze wzgledu na przyjete zatozenie, iz
czesto$¢ drgan wiasnych elementow sprezystych modelowanej rakiety wielokrot-
nie przewyzsza czestos¢ jej wahan wokdt srodka masy - rakiete rozpatrywano
jako ciato nieodksztatcalne o szesciu stopniach swobody [6],
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Sposrod sit i momentow sit zewnetrznych dzialajagcych na rakiete w locie, w

modelu matematycznym uwzgledniono:

- sile grawitacji Fg- bedaca wynikiem oddziatywania na rakiete pola grawi-
tacyjnego Ziemi, ktére w ogolnym przypadku jest niejednorodne, niecentral-
ne i niestacjonarne, a jego postac zalezy od przyjetego modelu ksztaltu Zie-
mi. W przypadku kulistego modelu, potencjat grawitacyjny mozna wyrazic¢
nastepujacym wzorem [2]

)
gdzie
G - stala grawitacyjna,
M, - masa Ziemi,
R2- nominalny promien Ziemi,
- site aerodynamiczng R i jej moment wzgledem $rodka masy rakiety
M q . Skladowe sity aerodynamicznej wyznaczono zgodnie z 6] w ukladzie
Ox"aZa i 0znaczono nastepujaco

RA=[X*Y&X ] =[-Px,Py,-P2] )
gdzie:
Px-C x" - S - sita oporu, 0)
p -C - sita boczna, 4
y y 2
P=CA—5§ - sita nosna, ®)
2 z 2

C,=Cx0(Ma,Re) +C (Ma)a2+C fi2(Ma)fi2+CxaS(Ma)a5m+

Cxsn(Ma)ps,, + Cx8l (Ma)Seh+ (Ma)sa (6)
Cy = Cy0(Ma) + Cyf)(Ma)fi + Cyn(Ma)sSn ?
Cz=Cz0(Ma) +Cza(Ma)a +CtSn(Ma )5m (8)

natomiast sktadowe momentu aerodynamicznego wyznaczono zgodnie z [6]
w uktadzie Oxyz i 0znaczono nastepujaco

= [La,M AN a] 9)
gdzie:



"ML-VII” 1998 1

(10)
(11)
Na=C, Py~—SI2 - moment odchylajacy. (12)
Cf =Cfo(Ma) +Cp(Ma)p+CfSii(Ma)Sli (13)
CA=CA{Ma) +CUMa)a + (Ma)Sm+CAy(Ma)q +
CA-(Ma)a + CAK(Ma)5m+ (Ma)SIm (14)
CA=CA(Ma) + CAh(Ma)fi+ C,\ (Mo)<5,,+C (M ?)r +
Ch(Ma)j3+ Ch {Ma)5n+ CAi(Ma)5,n (15)

- ciag silnikdw rakietowych F(To,h) - w postaci charakterystyki wysoko-
sciowej silnika, uwzgledniajacej wptyw temperatury poczatkowej paliwa TO
na warto$¢ ciggu i czas pracy silnikdw [2, 6], wyrazono nastepujaco:

tn(T0) —  )+tan+"Mi "(T) T.,) (16)
F,(TO,h)= Fn +AFi-(TO-T n)+ (pah=0- p a(h))Sw a7
gdzie:
tkh - chwila wylgczenia i-tego silnika [i],
tain - czas pracy i-tego silnika o temperaturze poczatkowej paliwa T,,,
Ati - wspotczynnik zmiany czasu pracy i-tego silnika [s!K\,
Fni - cigg i-tego silnika o temperaturze poczatkowej paliwa T» na

poziomie morza,
AHR - wspotczynnik zmiany ciggu i-tego silnika [NIK],
Pah=0 "' cisnienie atmosferyczne na poziomie morza.

Do podstawowych charakterystyk osrodka ruchu zaliczamy nastepujgce pa-
rametry stanu atmosfery: cisnienie p a gestos¢ p, temperature T, predko$¢ dZwie-
ku a, lepkos¢ dynamiczng ju, lepkos¢ kinematyczng v oraz wektor predkosci
wiatru YV Na potrzeby modelowania ruchu rakiety w rzeczywistych, aktualnie
panujacych warunkach atmosferycznych nalezy, na drodze pomiaréw meteorolo-
gicznych, wyznaczy¢ i stabelaryzowa¢ wymienione powyzej parametry atmosfe-
ry w funkcji wspotrzednych punktu przestrzeni r(xg,ygzg) oraz czasu t.
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Zgodnie z hipotezg o przenoszeniu fluktuacji mas powietrza przez wiatr $red-
ni, wektor predko$¢ wiatru YV mozna zapisa¢ nastepujaco [3]
Vw —V (to & Vivi(Xgyg,zd () (18)
gdzie:
- sktadowa stata wektora predko$ci wiatru (wiatr Sredni),
Wwt - sktadowa zmienna majaca charakter losowy (turbulencja atmosfery).
Turbulencje w modelowaniu, najczesciej przedstawia sie w postaci stacjonar-
nego, jednorodnego i izotropowego procesu stochastycznego o odpowiednich
funkcjach korelacji, dotyczacych sktadowych wektora predkosci wiatru, aprok-
symowanych nastepujacymi zaleznosciami analitycznymi [3]:
Rt(r) = a] exp(-|r[/L,) (19)
R»(r) =cr2 (I-{\r\/(2L,,)j)exp(-\r\/L,,) (20)

gdzie: _
Rt,R,, - funkcje korelacji sktadowej stycznej i sktadowej normalnej wek-
tora predkos$ci wiatru w stosunku do wektora predkosci rakiety,
0t,on - odchylenia standardowe sktadowych turbulencji atmosfery w

uktadzie zwigzanym z torem lotu Ox$kzk,
L ,Ln - podzialki odpowiednich sktadowych turbulencji atmosfery.

Przestrzenny ruch rakiety, jako bryty sztywnej o zmiennej masie, w oparciu o
twierdzenie o zmianie pedu i kretu [2, 6, 8], mozna w ukfadzie poruszajacym sie
z rakietg, opisa¢ nastepujacymi réwnaniami wektorowymi:

mV\éJ:[L gk XxV*I=Ra+Q +F (21)
dKi LaxK 0=mMA 22)
dt
gdzie:
eiK - predkos¢ katowa uktadu Ox"Zk wzgledem uktadu Ox"gZg,
Q - predkosé¢ katowa rakiety,

KO - moment pedu (kret) rakiety wzgledem poczatku uktadu Oxyz,
- moment sity aerodynamicznej wizgledem poczatku uktadu Oxyz.

Posta¢ skalarna powyzszych réwnan dynamicznych, tacznie z réwnaniami Ki-
nematycznymi i uzupetniajagcymi, stanowi zamkniety, nieliniowy model matema-
tyczny rakiety jako obiektu sterowania, w ktorym mozna wyroznié:
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- dynamiczne réwnania ruchu postepowego rakiety w uktadzie Oxiykzk:

dw\
m ~~zT ~ Xk +Oxk+FXt
d
mVKco sy =YiA+Qy +Fhyt
mVK~ - =ZC+QZi+F t

kinematyczne rownania ruchu postepowego rakiety:

= VK oSy cos X

d
Vg _ cosfsinj
dt
dz VKSsi
- - ~VKsin
dt Y

- dynamiczne rownania ruchu obrotowego rakiety w uktadzie Oxyz:

A -(ly-12)g-r=LA
A -{I12-1X)p.r=MA
IA -[Ix-1yYyp.q=NA

- kinematyczne réwnania ruchu obrotowego rakiety:
If [
————— = (sinO+q+c0os0 er)--------
dt vy co

d@_

A
-—= = c0SG>-<7-Sin<P-r
dt

=P =p +{sin0 L)) +cosO-r§tan0

- rbwnania uzupetniajace:

(23)

(24)

(25)

(26)

(27)

(28)

(29)
(30)

(31)

(32)
(33)

(34)

zaleznosci na skfadowe predkosci wiatru \ woraz predkosci rakiety wzgle-
dem Ziemi Va[mE, vAw*] i wzgledem powietrza V[w,v,w] w uktadzie Oxyz:

u=uK-uw , v=vkK-vw , w=wK-ww

V =ylu2+v2+w?2

(35)

(36)

13
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LK **
v @)
v — Y WK yg
*V _wWK _ ” \Y;
zaleznosci na kat natarcia i kat $lizgu
% w
P= arcsin— , a-arctg— (38)

zaleznosci na skladowe sit zewnetrznych w ukladzie Ox"ykek:

& o i (39)
-0 =V der O
@ 0
~xf
YA B (40)
zk -P_
gazie L - macierze transformacji wyprowadzone w [1].

4. Modele matematyczne elementéw systemu samonaprowadzama

Opisanie wszystkich sprzezen i relacji zachodzacych miedzy elementami sa-
monaprowadzajacej sie rakiety i to przy zmieniajacym sie wplywie
jest praktycznie niemozliwe. Z tego tez wzgledu, w modelowaniu dynamiki ele
mentow systemu samonaprowadzania, poczyniono pewne zalozema upraszczaja-
ce powszechnie stosowane na poczatkowym etapie obliczen.

"Przvieto ze RGS pracuje idealnie, formujac bezblednie sygnat sterujacy \P,
z uwzglednieniem ograniczen konstrukcyjnych mozliwosci $ledzenia celu i ogra-
niczenia sygnatu sterujgcego ze wzgledu na przecigzenia dopuszczalne rakiety,
wedtug zaleznosci _

Ukp=k-\rJ-$

gdzie k jesttzw. ..., wsp6tczynnika proporcjonalnej nawigacji.

Mierniki przyspieszen liniowych i predkosci katowej pocisku réwniez pracuja

bezbtednie i sg cztonami bezinercyjnymi: 5
Up =kp-VK -y (42)
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Ug=kg-q (43)

Napedy organdw sterowania, na podstawie danych zawartych w [11], zamo-
delowano w postaci cztonéw oscylacyjnych, z uwzglednieniem konstrukcyjnego
ograniczenia ich kata wychylenia:

™o + 21T jm+Sm=knsU* (44)

TASI 22T u SIm+SIH=knJUsJ (45)

Réwnania ogniwa kinematycznego, bedace kinematycznymi réwnaniami ru-
chu rakiety wzgledem celu, wyrazono nastepujaco [1]:

r L
d_t: cosyc cos fcos(xc - v)Vc +sinssinycVc + (46)

- cosy cosecos(;f- v)VK- sinfsin yvK

=— — (cos”csin(”c - v)Vc - cos”sin(j - V)VK) 47
dt  rvcoss
— =—(cosfsinycVc - cosycsin£-cos(/c - v)Vc +
dt  rwx
+cos/sin6cos(™- V)VK-cost’sin*"F*) (48)

5. Whnioski

Zestawiony w ten spos6b model matematyczny procesu samonaprowadzania
rakiety przeciwlotniczej Sredniego zasiegu w zmiennych warunkach atmosferycz-
nych stanowi, pomimo przyjecia pewnych zatozen upraszczajacych, ztozony
ukfad réwnan rézniczkowo-algebraicznych, nieliniowych o zmiennych wspét-
czynnikach.
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NUMERYCZNE BADANIA WPLYWU WYBRANYCH
PARAMETROW MODELU FIZYCZNEGO NA PROCES
SAMONAPROWADZANIA RAKIETY PRZECIWLOTNICZEJ

Leszek Baranowski
Jozef Gacek
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Praca zawiera wyniki badan numerycznych, wplywu wybranych parametréow
modelu fizycznego, na proces samonaprowadzania rakiety przeciwlotniczej
$redniego zasiggu w zmiennych warunkach atmosferycznych. Przedstawiono
migdzy innymi: wptyw statej nawigacji na charakterystyki procesu, analizg sku-
tecznosci manewru obronnego celu oraz wptyw parametréw atmosfery na dyna-
mika lotu rakiety testowej. Obliczenia wykonano z wykorzystaniem wiasnych,
oryginalnych programéw komputerowych.

1. Wstep

Analiza numeryczna, z uwagi na ztozono$¢ modeli matematycznych prze-
strzennego ruch rakiet sterowanych, stanowi ws$réd metod teoretycznych, naj-
skuteczniejsze narzedzie badawcze proceséw samonaprowadzania. Nalezy jed-
nak pamieta¢, iz metoda ta daje wprawdzie mozliwosci wyznaczenia toréw dy-
namicznych rakiety ale otrzymane w postaci tabulogramdw wyniki obliczen,
dotyczg tylko konkretnych przypadkéw. Uogoblnienie wynikéw (niezbedne w
zadaniu analizy) jest na ogdl trudne i wymaga dysponowania duzym materiatem
obliczeniowym. Poniewaz ostateczny wynik naprowadzania zalezy od wielu
czynnikéw, miedzy innymi: warunkdéw poczatkowych startu rakiety, parametrow
ruchu celu oraz catego szeregu charakterystyk modelu fizycznego systemu samo-
naprowadzania, przeprowadzenie szczeg6towej analizy jest zagadnieniem meto-
dologicznie bardzo ztozonym i wymagajgcym wykonania wielu tysiecy warian-
tow obliczen. Ze wzgledu na ograniczone mozliwosci czasowe i sprzetowe, prze-
prowadzono tylko niektére badania symulacyjne, pozwalajace pokaza¢ mozliwo-
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§ci badawcze programu komputerowego, opracowanego w oparciu 0 model ma-
tematyczny procesu samonaprowadzania przedstawiony w pracy [1J.

2. Wplyw stalej nawigacji na charakterystyki procesu samonaprowadzania

Celem okreslenia wptywu statej nawigacji na charakterystyki procesu samo-
naprowadzania, przeprowadzono szereg symulacji naprowadzania rakiety z roz-
nymi statymi nawigacji, wystrzeliwanej z dowolnym katem wyprzedzenia, do
celéw szybkich i wolnych, z przedniej i z tylnej polsfery. Swiadomie zrezygno-
wano z ograniczenia kata podniesienia wyrzutni, celem petniejszego okreslenia
mozliwosci dynamicznych samej rakiety.

Przeprowadzone obliczenia pozwolity:

- wyznaczy¢ obszar mozliwych warunkdéw poczatkowych startu rakiety w zalez-
nosci od wielkosci statej nawigacji,
- okresli¢ wptyw statej nawigacji na parametry’ lotu rakiety.

2.1. Analiza obszaru mozliwych warunkéw poczatkowych startu rakiety

Strzelanie zestawami przeciwlotniczymi prowadzi sie w tzw. ,,punkt wyprze-
dzony”, bedacy punktem spotkania rakiety z celem w przypadku statej predkosci
lotu celu i rakiety. W praktyce, wyznaczenie kata wyprzedzenia gwarantujgcego
lot prostoliniowy rakiety do celu poruszajgcego sie ze stalg predkoscia, odbywa
sie z pewnym btedem. Im wiekszy jest zakres katdw, z ktérymi moze odbyc¢ sie
start rakiety zapewniajacy jej skuteczne naprowadzenie, tym lepsze charaktery-
styki zestawu. ,

Obszar mozliwych warunkoéw poczatkowych startu rakiety zdefiniowano jako
zbiér mozliwych kierunkéw startu rakiety, dla ustalonych warunkéw poczatko-
wych potozenia i ruchu celu, zapewniajgcych wejscie rakiety w zadane otoczenie
celu o promieniu ric. Jest on reprezentowany zbiorem par katéw - pochylenia y0'i
odchylenia Xo wektora predkosci srodka masy rakiety wzgledem Ziemi.

Na rys. t przedstawiono wptyw statej nawigacji (k = 3, 5 i 7.5) na obszar
mozliwych warunkéw poczatkowych startu rakiety z przedniej poélsfery do celu
,wolnego” Vc =200 [m/s] oraz celu ,szybkiego” Vc =600 [m/s]. Z kolei na
rys 2 rowniez przedstawiono wptyw statej nawigacji (k =3, 5i 7.5) na obszar
mozliwych warunkoéw poczatkowych startu rakiety ale z tylnej pélsfery do celu
,wolnego” - Vc = 100 [m/s] oraz celu ,,szybkiego” Vc =300 [m/s],

2.2. Wplyw statej nawigacji na parametry lotu rakiety
Badanie wplywu statej nawigacji na parametry lotu rakiety, przeprowadzono
w oparciu o wyniki obliczen symulacji procesu samonaprowadzania podczas
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strzelania z przedniej i z tylnej pdlsfery, bez kata wyprzedzenia, do celu
,wolnego” i ,,szybkiego”.

Na rys. 3 przedstawiono wptyw statej nawigacji (k =3, 5 i 7.5) na parametry
lotu rakiety podczas strzelania z przedniej polsfery, do celu poruszajgcego sie z
predkos$cig Vc = 200 [m/s]. Natomiast na rys. 4 przedstawiono wptyw statej na-
wigacji (k—3, 5 7.5) na parametry lotu rakiety podczas strzelania z tylnej pois-
fery, do celu poruszajacego sie z predkosScig Vc = 100 [m/s].

Badania wptywu statej nawigacji na proces samonaprowadzania wykazaty
nieznaczng zalezno$¢ obszaru mozliwych warunkéw poczatkowych startu rakiety
od statej k (rys. 1i2), a zarazem do$¢ duza wrazliwos$¢ systemu na zmiane war-
tosci tej statej, zwlaszcza maksymalnych przecigzen normalnych i bocznych
dziatajgcych na rakiete (rys. 3 i 4).

3. Analiza skutecznosci manewru obronnego celu

Aby zmniejszyé skutecznos¢ obrony przeciwlotniczej, piloci samolotéw sto-
suja najczesciej dwa typy manewréw obronnych:

- wyjscie ze strefy razenia, gdy odpalenie pocisku rakietowego nastgpito w pobli-
zu dalszej granicy strefy startu, manewr rozpoczyna si¢ w chwili zarejestrowa-
nia startu rakiety,

- krétkotrwaly, z wysokim poziomem przecigzenia, gdy odpalenie pocisku rakie-
towego nastgpito w Srodku strefy startu, na 5= 10 [s] do momentu spotkania
rakiety z celem.

W pracy zbadano skuteczno$¢ manewru obronnego samolotu, wykonywanego

w plaszczyznie pionowej, podczas odpalenia rakiety z przedniej polsfery, ze

Srodka strefy' startu. Zaktadano dwa rodzaje manewrdw, rozpoczynanych w réz-

nych odstepach czasu do spotkania z rakieta:

- w kierunku do rakiety z przecigzeniem normalnym nc = -5, -6, -7, -8, -9,

- w kierunku od rakiety z przecigzeniem normalnym nc=5, 6, 7, 8, 9.

Symulacje naprowadzania rakiety na cel manewrujacy przeprowadzano w
warunkach normalnych, przy strzelaniu w ,,punkt wyprzedzony” z réznymi sta-
tymi nawigacji - k = 3, 5 7.5 . Pozwolito to, zjednej strony - oceni¢ skutecznos¢
manewru obronnego celu, a z drugiej strony - okresli¢ wptyw wielkosci statej
nawigacji na skuteczno$¢ naprowadzania rakiety do celéw manewrujgcych. Wy-
brane wyniki badan, w postaci zbiorczych wykreséw przedstawiajacych tory lotu
rakiety i celu oraz uzyskiwane na tych torach przecigzenia normalne rakiety,

zamieszczono narys. 5, 61 7.

Wykresy na rys. 5i 6 obrazujg przebiegi symulacji, gdy cel rozpoczyna ma-
newr z przecigzeniem normalnym nc = -5, -7 i -9 w kierunku do rakiety na
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At= 12, 10, 8 i 6 [s] do spotkania z rakietg, dla k = 3 oraz k - 7.5. Na rys. 7
przedstawiono analogiczne wykresy, ale dla przypadku gdy cel wykonuje ma-
newr w kierunku od rakiety , a rakieta naprowadza siezk =7.5 .

Przeprowadzone badania potwierdzajg zwiekszenie szans ucieczki samolotu
wraz ze wzrostem przecigzen, z ktorymi wykonywany byt manewr obronny. Na
uwage zastuguje mozliwos¢ wykonania skutecznego manewru obronnego z prze-
cigzeniami znacznie mniejszymi od przecigzeh dopuszczalnych rakiety (rys. 5).
Wymaga to jednak ustalenia odpowiedniej chwili rozpoczecia manewru, zalezy
rowniez od wartos$ci statej nawigacji z jaka naprowadzana jest rakieta. General-
nie im wieksza stata nawigacji tym mniejsze prawdopodobienstwo ucieczki sa-
molotu. W rozwazanym przyktadzie, w przypadku manewru samolotu w kierun-
ku rakiety, najwieksze szanse ucieczki daje manewr rozpoczynajgcy sie na 6 [9]
do spotkania z rakietg, natomiast w przypadku manewru w kierunku od rakiety -
daje manewr rozpoczynajacy sie w chwili zaobserwowania startu rakiety

Gtéwnym powodem niedoktadnosci naprowadzania jest doprowadzenie do
przekroczenia mozliwosci konstrukcyjnych $ledzenia koordynatora i przerwanie
tym samym sterowania.

4. Badanie wptywu parametrow atmosfery na dynamike lotu rakiety

Celem okreslenia wptywu parametréw atmosfery na dynamike lotu rakiety
przeciwlotniczej, przeprowadzono miedzy innymi szereg symulacji procesu sa-
monaprowadzania z przedniej i tylnej pdlsfery, w normalnych (7o= 233 [K]) i
skrajnych (TO=233 i 323 [K]) warunkach temperaturowych.

Wplyw wystepowania statych i zmiennych ruchéw mas powietrza zbadano,
przeprowadzajac symulacje procesu samonaprowadzania w turbulentnej atmos-
ferze oraz w atmosferze bezwietrznej i poréwnujac otrzymane wyniki obliczen na
zbiorczych wykresach (rys. 8). Turbulencje atmosfery zamodelowano jako sta-
cjonarny proces stochastyczny o odpowiednich funkcjach korelacji dotyczacych
sktadowych wektora predkosci wiatru [3], W badaniach uwzgledniono skrajne
parametry turbulencji atmosfery, wiasciwe dla warunkéw burzowych, zgodne z
norma wojskowg MIL-F-8785B. Przyjeto, ze rakieta ,,wchodzi w obszar turbu-
lencji w trzeciej sekundzie lotu.

Szczeg6towa analiza przebiegu parametrow lotu rakiety (rys. 8), pozwala
wyciggna¢ nastepujace wnioski:

- turbulencja atmosfery w niezauwazalny sposdb wplywa na tor lotu rakiety
oraz kat pochylenia i odchylenia rakiety,

- daje sie za to zaohserwowac roznice w pracy organdw sterowania, w przebie-
gu kata natarcia i $lizgu oraz przecigzen dziatajacych na rakiete.
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Symulacja strzelania z przedniej potsfery
gdy: rv@= 10000 [m], =30 [stop], vO=-20 [stop]

Rys. 3. Parametry lotu rakiety, przy strzelaniu do celu zblizajgcego sie z predkoscia
Vc =200 [m/s], w zaleznos$ci od statej nawigacji k
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Symulacja strzelania z tylnej polsfery
gdy: rvd= 4950 [m], e0= 45 [stop], vO=-60 [stop]

Rys. 4. Parametry lotu rakiety, przy strzelaniu do celu oddalajacego sie z predkoscig"
Vc = 100 [m/s], w zaleznosci od statej nawigacji k

23
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Symulacja strzelania z przedniej pdlsfery
gdy cel rozpoczyna manewr w kierunku do rakiety w réznych chwilach czasu

Rys. 5. Wykresy torow rakiety i celu oraz przecigzer normalnych rakiety
w przypadku naprowadzania z k = 3, dla nco = -5, -7, -9
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Symulacja strzelania z przedniej polsfery
gdy cel rozpoczyna manewr w kierunku do rakiety w roznych chwilach czasu

Rys. 6. Wykresy toréw rakiety i celu oraz przecigzeri normalnych rakiety
w przypadku naprowadzania z k =7.5, dlanCo= -5, -7, -9

25



26

PTMTS

Symulacja strzelania z przedniej pdlsfery
gdy cel rozpoczyna manewr w kierunku od rakiety w réznych chwilach czasu

Rys. 7. Wykresy torow rakiet)' i celu oraz przecigzen normalnych rakiety
w przypadku naprowadzania z k = 7.5, dla lico=5,7, 9
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Symulacja strzelania z przedniej polsfery
do celu manewrujacego

Rys. 8. Porownanie parametréw lotu rakiety w warunkach normalnych i w atmostcr/c
turbulentnej
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5. Podsumowanie

Przeprowadzone badania symulacyjne, ktérych wyniki tylko czesciowo zo-
staly przedstawione w artykule, pozwalajg wyciggna¢ szereg interesujgcych
whnioskéw odnosnie wptywu parametréw modelu fizycznego na proces samona-
prowadzania rakiety przeciwlotniczej. Jednak najwiekszg zaletag metod nume-
rycznych jest uzyskiwanie doktadnych wynikéw iloSciowych, co moze by¢ szero-
ko wykorzystane zwiaszcza na pdzniejszych etapach projektowania systemu.
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W artykule przedstawiono prace dotyczace opracowania modelu Jizyczno-
matematycznego dynamiki lotu Smigtowca do budowanego w kraju symulatora do
szkolenia pilotéw. Opracowany model odwzorowuje rzeczywisty obiekt w petnym
zakresie uzytkowym. Posta¢ opracowanego modelu zapewnia bezposrednie wyko-
rzystanie w symulatorze lotu Smigtowca. Przyjete prawa sterowania modelem od-
powiadajgprawom sterowania rzeczywistym obiektem.

Réwnania ruchu $migtowca wyznaczono w oparciu o podstawowe prawa mecha-
niki, analogicznie jak w opracowanych wcze$niej modelach dynamiki lotu samo-
lotu zastosowanych w symulatorach do szkoleniapilotow.

Do opracowania modelu zastosowano metody identyfikacji przy wykorzystaniu
danych zawartych w dokumentacji technicznej $migtowca oraz wynikéw pomia-
réw z prob na rzeczywistym obiekcie.

1. Wstep

Prace nad modelem dynamiki lotu $migtowca W-3WA rozpoczeto w 1997r.
Celem pracy bylo opracowanie modelu umozliwiajgcego zastosowanie go do
symulatora lotu do szkolenia pilotow. Zakonczenie prac przewidziane jest w
roku 1999, weryfikacjg opracowanego modelu na symulatorze. W miedzyczasie
przeprowadzono préby $migtowca w locie.

2. Zatozenia

Model dynamiki lotu $migtowca do symulatora do szkolenia pilotéw, winien
cechowa¢ sie duzym stopniem doktadnosci odwzorowania rzeczywistego
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obiektu w petnym zakresie eksploatacyjnym, z uwzglednieniem szczegdlnych
przypadkow w locie.
Uwzgledniajac stan wiedzy w tym zakresie przyjeto nastepujace zatozenia
ogdlne:
¢ opracowany model bedzie typu ,,samolotowego”.
¢ podstawe do opracowania modelu stanowig wyniki pomiaréw w locie na
rzeczywistym obiekcie, dane zawarte w dokumentacji technicznej i eksplo-
atacyjnej oraz wyniki badan przeprowadzonych przez producenta,
¢ ruch $Smigtowca rozpatruje sie w rzeczywistej atmosferze,
¢ sterowanie modelem odpowiada sterowaniu rzeczywistym obiektem.
Schemat funkcjonalny modelu dynamiki lotu $migtowca przedstawiono na
rys.l.

Rys. 1. Schemat funkcjonalny modelu dynamiki lotu $migtowca

Przyjete oznaczenia:

p - wektor parametréw odpowiednio: a - atmosfer}7 sp - sterowania pilota,

sa - autopilota, L - lotu,

SAS - system automatycznej stabilizacji.
Wielkosciami wejsciowymi modelu dynamiki obiektu sa:
- parametry lotu £4,
- parametry atmosfery pa
- parametry' sterowania (Psp+Esa).
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Wielkos$ci wyjsSciowe stanowig parametry lotu pL
Z kolei rys.2. przedstawia schemat funkcjonalny modelu zespotu napedowego.

apre <PN2NASI 2,5 MN
STEROWANIE

Rys.2. Schemat funkcjonalny zespotu napedowego

Zmiennymi na rysunku oznaczono odpowiednio:

- Viz- predkos¢ lotu,

- Phi Th- parametry atmosfery,

- gPai - wydatek paliwa,

- N I - predkos¢ obrotowa turbosprezarki,

- NInast. - nastawa predkosci obrotowej turbosprezarki,

- N2 - predko$¢ obrotowa wirnika no$nego,

- N2rest - nastawa predkosci obrotowej wirnika nosnego,

- P - moc zespotu napedowego,

- MN - moment napedowy,

- T4- temperatura gazow za turbing sprezarki,

- oarp - potozenie dZzwigni rodzaju pracy,

- (p- skok wirnika nosnego.

Do opisu ruchu $migtowca przyjeto (analogicznie jak w [1/6]) nastepujace

uktady wspétrzednych:

- GXgYgZg - geocentryczny. Punkt G pokrywa sie ze Srodkiem elipsoidy
ziemskiej, osie GXgi GY(g lezag w plaszczyznie réwnikowej ziemi. Potozenie
GXg odpowiada zerowej dtugosci geograficznej X;

- PXYZ - zwigzany z powierzchnig elipsoidy ziemskiej. O$ PX lezy w ptasz-
czyznie potudnikowej. Punkt P lezy na potudniku geograficznym;

- Oxyz - zwigzany ze Smigtowcem.
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Ponadto przyjeto, ze:
Smigtowiec stanowi konstrukcje sztywnga z przemieszczajacymi sie wiruja-
cymi uktadami wirnika nosnego i $Smigta ogonowego;

¢ wirnik nodny i $migto ogonowe bedga traktowane jako wirujgce nieodksztal-
calne tarcze - uwzglednia sie zmiane potozenia plaszczyzny wirowania
wzgledem osi watu;

¢ podwozie $migtowca stanowi uktad sprezysto-ttumiacy, a jego obciazenie
zmienia potozenie Smigtowca wzgledem ziemi.

3. Réwnania ruchu

Stosujgc podstawowe zasady mechaniki, (analogicznie jak w modelach dy-
namiki lotu samolotu zastosowanych w symulatorach do szkolenia pilotéw [1])
réwnania ruchu przedstawia sie nastepujaco:

Eb=Fg+ Ea +Epod (D

F - oznaczajg wektory sit i momentéw sit dziatajacych na §mig+owiec,
natomiast indeksy odpowiednio;
B - bezwladnosci (nieruchomych i ruchomych zespotéw $migtowca), G -
ciezkosci, A - aerodynamicznych, pod - od podwozia.
Ponizej przedstawiono ogdlne zaleznosci okﬁélajazce powyzsze wielkosci.

gdzie:

3.1. Sity i momenty sit bezwiadnosci

Sity i momenty sit bezwtadnoSci dziatajgce na obiekt, sg w rozpatrywanym
przypadku sumatych wielkos$ci od czesci nieruchomych - FBir (kadtub, przewo-
zony tadunek, paliwo, itp.) oraz ruchomych - FB (wirnik nosny, $migto ogono-
we, zespolty wirnikowe silnikdw, itp.) przemieszczajacych sie wzgledem kadtu-
ba:

Fb=Fer + Enit m @)
Z kolei wektor FB opisano nastepujaco:
®B
b, ' ©)
MB

gdzte: Bjjr - wektor sit bezwiadnosci dziatajgcych na Smigtowiec w uktadzie
Oxyz,
Bbi = [Bflrx Bary B Brz]T , w
MBr - wektor momentéw sit bezwitadnosci dziatajacych na smigtowiec w
uktadzie Oxyz,

Mgr = [Mb* Miry M bJ1 - ™
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W analogiczny sposob przedstawiono wektory sit i momentdéw sit dla zespotow
nieruchomych (FBr, Mw).

Rys.3. Uktady wspétrzednych - zwigzany ze $migtowcem Oxyz i lokalny ruchomy Rxry,zr

Do wyznaczenia sit i momentdw sit bezwladnosci ruchomych elementow
Smigtowca, wprowadza sie uktad wspdtrzednych sztywno zwigzanych z rozpa-
trywanym zespotem (rys.3), zaczepiony wjego $rodku masy. Dla tak przyjetego
uktadu wektory sit i momentéw sit bezwtadnosci elementow ruchomych opisa-
no w postaci:

B fir = J*A dmrdm 1

Y i 6)

M Dr = jlrrr x a dmrjd'm,
dil
gdzie:
- wektor przyspieszenia bezwzglednego elementarnej masy dmr,
m - wektor potozenia masy dmrw uktadzie wspotrzednych zwigzanym
ze Smigtowcem, okre$lony suma:
Ir = + fr @)
\Vr - objeto$¢ ruchomego podzespotu.
Uwzgledniajac przyjete zatozenia wektor przyspieszenia okreslono zaleznoscia:
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Admr £+ A ta*Vjn+4m* t+ N X(4 mXW + @
+2A MX(Orxfr)+©rx(©rxrr)
Przeprowadzajagc obliczenia, wyzej przedstawione wektory sit i momentow
sit bezwtadno$ci mozna opisac zaleznoscia.
3

® Br -~ — Brm

MBr =~ M-Brm

Powyzsze wektory skfadajg sie z trzech elementéw, odpowiednio:

- dlam = 1, okreslajg wektory zalezne od predkosci i przyspieszen liniowych i
katowych $migtowca,

- dlam = 2, okreSlajg wektory zalezne od predkosci katowych uktadu rucho-

- gll?ag(r)ﬁ = 3, okres$lajg wektory zalezne od predkosci katowych émig’:owca i
uktadu ruchomego.

3.2. Sity i momenty sit ciezkosci

Wektor sit i momentow sit ciezkosSci zespotow (ruchomych i nieruchomych)
$migtowca okreslono w uktadzie Oxyz w postaci:

Eg = © (10)
Mg
gdzie:
G - wektor sit ciezkosci,
G =[GxGyGAT , (V)
Mg - wektor momentow sit ciezkosci,
Mg=[Mx MG/ M&t . (12)

3.3. Sity i momenty sil aerodynamicznych

Sity i momenty sit aerodynamicznych opisano (analogicznie jak w [7]) na-
stepujgco:
Fa= Eawn + Eak + Easo
(13)
Ma= Mawn + Mak + Ma%

Sktadowe Fawn i Mawn przedstawiono w postaci:



"ML-VII” 1998 35

Eawn —E wn EaWN
(14)
Mawn = Ewn MaWN + low Eawn
gdzie:
Ewn - macierz transformacji o wyrazach zaleznych od katow Eulera okre-
Slajgcych potozenie uktadu Wxwywewwzgledem uktadu Oxyz,

—E:WN —E ¥ = A, = 0
© = ow (15)
O = 0

macierz promienia row o wyrazach,

0 _rowz rOWy
Low = row: 0 "rowx  ? (16)
~roOWy rOwWx O
EAV\N MBWN - wektory sit i momentdw sit o postaci,
EaWN = n"wN Ph QWN
A7)

MawN - N2ANPh cmw

£wn, QAN - wektor} wspotczynnikow sit i momentéw sit aerodynamicz-
nych,

mWN - predkos$¢ obrotowa WN,

p - gestos$¢ powietrza,

E - macierz Eulera o wyrazach jak w [l-=6],

3.4. Sity i momenty sit od podwozia

Model obcigzen od podwozia opracowano analogicznie jak w [1 i 2] przy
zatozeniu, ze:

- reakcje na smigtowiec od podwozia przedniego oraz gtdwnego lewego i pra-
wego sg od siebie niezalezne - stanowig funkcje predkosci zmiany potozenia
Smigtowca wzgledem ziemi (podczas kontaktu pneumatyka z podtozem) oraz
cisnienia hamowania kot podwozia,

- amortyzatory podwozia oraz pneumatyka posiadajg nieliniowe charakterystyki
sprezystosci i ttumienia.

Szczego6towe postaci ww. zaleznosci okreslajagcych sity i momenty sit zamiesz-

czono w [12],
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4. ldentyfikacja

Do wyznaczenia wspétczynnikéw réwnan opisujgcych modele zastosowano
metody identyfikacji przy wykorzystaniu technik komputerowych, a mianowi-

- regresji,

- prostej korelacji zaktocen,

- macierzy rozszerzonej,

- aproksymacji stochastycznej.

Do jakosciowej oceny wyznaczonego w procesie identyfikacji modelu (wspot-

czynnikéw réwnan ktérymi zostat opisany) wykorzystano:

- wspotczynnik korelacji wyjs¢ modelu i obiektu,

- wariancje resztkowa,

- przedziaty ufnosci wspotczynnikow modelu.

Zbioér parametrow stanowigcych baze do identyfikacji opracowano na drodze

eksperymentu:

- czynnego - prowadzonego wg okres$lonych programow badawczych,

- biernego - stanowigcego dane pozyskane z typowej eksploatacji Smigtowca,
dotychczasowych prob i dokumentacji bedacej w posiadaniu producenta [8
10].

W celu zebrania danych do identyfikacji na drodze eksperymentu czynnego,
przeprowadzono préby w locie na $migtowcu PZL Sokét. Smigtowiec przezna-
czony do badan byt w konfiguracji czystej [11]. Do pomiaru oraz rejestracji
mierzonych parametrow zastosowano aparature pomiarowo-rejestrujaca VFW
FOKKER z kalibratorem KNICK LI1 oraz poktadowy rejestrator wypadkowy
BUR-1-2. Zestawy mierzonych w probach parametréw zawarto w [11].

W ww. prébach wykonano:

- manewry i wymuszenia w zawisie,

- wznoszenie, opadanie, zakrety i autorotacje,

- wymuszenia skokowe w zawisie,

- wymuszenia skokowe i impulsowe w locie poziomym,

- wymuszenia skokowe i impulsowe w zakretach.

Szczegdtowe profile lotdw pomiarowych oraz uzyskane w prébach wyniki po-

mierzonych parametrow zawarto w [11].

Zebrane w7powyzszy spos6b wyniki zostaty poddane obrébce (filtracji) i uzu-

petnione o dane zawarte w instrukcjach technicznych i eksploatacyjnych.

Ponizej przedstawiono przykfadowe wyniki identyfikacji modelu przy
uwzglednieniu ww. zatozen.

Na rysunkach zamieszczono poréwnanie danych literaturowych (punkty ozna-

czone kotkami) z wynikami uzyskanymi z identyfikacji (linie ciagte).
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Rys. 4 i 5 przedstawiajg zalezno$¢ momentu oporowego oraz przechylajacego
na piascie wirnika nosnego $migtowca w funkcji jego predkosci lotu odpowied-
nio dla autorotacji, wznoszenia oraz lotu poziomego.

Mz [daNrrj
Autorotacja
11 *
Wznoszenie
V [krrVh]
80 120 160 200 240 280

Rys.4. Zalezno$¢ momentu oporowego na piascie wirnika nosnego w funkcji predkosci lotu

Rys.5. Zalezno$¢ momentu przechylajgcego na piascie wirnika nosnego w funkcji predkosci lotu.
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Z kolei na rys. 6 i 7 przedstawiono zalezno$¢ mocy silnika w funkcji predkosci
lotu Smigtowca.

Rys.6. Moc silnika w funkcji predkosci lotu Smigtowca

NI1=92.1% WN=84.9%

Rys.7. Moc silnika w funkcji predkosci lotu $migtowca
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5. Podsumowanie

Dane z badan w locie [4i 11] umozliwiajg przeprowadzenie identyfikacji.
Analiza przebiegéw czasowych parametréw lotu i sterowania w stanach nie-
ustalonych, wskazujg, ze stosowane metody identyfikacji pozwalajg okresli¢
model nieustalonych stanéw lotu.
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Works considering creating math-physical model of helicopter flight dynamics to
the pilot’s training simulator created in the country, have been presented in this
article. Mentioned model imitates the real object in the full range of usage. Form
of created model secure directed using in the helicopter flight simulators. Steering
rules used in the model correspond to them in the real object.

The equations of helicopter’s motion have been created basing on essential me-
chanics rules analogous to the elaborated earlier models of aircraft dynamics be-
ing used in pilot’s training simulators.

Identification methods supported by helicopter technical documentation’s data
and tests results on the real object have been used while creating this model.
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ZALGEBRAIZOWANE GENEROWANIE ROWNAN RUCHU
SAMOLOTU Z RUCHOMYMI STERAMI

W ojciech Blajer

Zaktad Mechaniki, Instytut Nauk Podstawowych, Politechnika Radomska

Samolot modeluje sie jako uktad potgczonych ze sobg ciat sztywnych: ptatowca i
steréw obracajacych sie wokot skosne zorientowanych osi. Réwnania ruchu tak
zamodetowanego samolotu cechujg sie wysokim stopniem skomplikowania, a ich
tradycyjne generowanie (z pomocg réwnan Boltzmanna-Hameta) jest procesem
zmudnym i trudnym. W pracy proponuje sie w petni zautomatyzowang i oparta
tylko o przeksztatcenia algebraiczne metode rzutowg otrzymywania tych réwnan.
Sformutowanie jest dogodne dla komputerowych przeksztatcer symbolicznych.

1. Wstep

W badaniach dynamiki lotu samolot modelowany jest czesto jako uktad pota-
czonych ze sobg ciat sztywnych: ptatowca oraz obracajacych sie wzgledem niego
sterbw Dynamiczne rownania ruchu ptatowca formutuje sie tradycyjnie w ukia-
dzie whasnym, a sktadowe predkosci liniowej i katowej samolotu w tym ukiadzie
sg quasi-predkosciami Niezalezne wychylenia steréw (w wyniku odksztatcalno-
§ci w uktadach sterowania czy w wypadku lotu z puszczonymi lub uszkodzonymi
sterami) sg natomiast wspotrzednymi uogdlnionymi. Ten dualizm (operowanie
jednoczesnie guasi-predkosciami i predkosciami uogOlnionymi) rodzi czasem
nieporozumienia przy generowaniu réwnan ruchu. Ponadto, w wypadku skos$nego
zorientowania osi obrotu sterow wzgledem ptatowca, Sciste dynamiczne réwnania
ruchu charakteryzujg sie bardzo wysokim stopniem skomplikowania, co niesie za
sobg okreslone trudnosci przy ich analitycznym formutowaniu.

Uznanym sposobem generowania réwnan ruchu samolotu z ruchomymi ste-
rami jest uzycie rdwnan Boltzmanna-Hamela [1,5], bedacych uogdlnieniem réw-
nar Lagrange’a Il rodzaju na przypadek quasi-predkosci. Metoda ta rodzi jednak
szereg problemow natury7 bardzo skomplikowanych i zmudnych wyprowadzen
analitycznych. Tylko w niewielkim stopniu dotyczy to przy tym wyznaczania
tzw. tréjwskaznikowych wspéiczynnikéw Boltzmanna-Hamela. Mozna je bo-
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wiem znalezé w literaturze i sg one z zatozenia rowne zeru, gdy ktorykolwiek ze
wskaznikow dotyczy predkosci uogdlnionej. Podstawowsg trudnoscig jest formu-
towanie i rézniczkowanie bardzo ztozonej w tym wypadku funkcji energii kine-
tycznej. Wszystko to sprawia, ze metoda jest bardzo pracochtonna i wymaga
benedyktyriskiej wrecz cierpliwosci fi],

W mniejszej pracy proponuje sie inna, zautomatyzowang i opartg jedynie o
przeksztatcenia algebraiczne metode generowania réwnan ruchu samolotu z ru-
chomymi sterami. Sformulowanie wywodzi sie z wypracowanej przez autora
metody rzutowej badania uktadéw wielocztonowych [2], Baza wyjsciowa sg
réwnania ruchu ptatowca (bez steréw) oraz poszczegolnych steréw, sformutowa-
ne odpowiednio w uktadzie wiasnym samolotu’oraz w lokalnych uktadach wia-
snych sterow W zautomatyzowany sposéb generowane sg nhastepnie zwigzki
kinematyczne miedzy absolutnymi quasi-predkosciami tak zamodelowanych ciat
sztywnych a sktadowymi predkosci liniowej i katowej samolotu (guasi-predkosci)
i predkosciami wychylen sterow (predkosci uogdlnione). Pochodne tych zwigz-
koéw otrzymuje sie algebraicznie, wykorzystujac znang wiasnosé, ze pochodng
macierzy transformacji przez obrdt mozna wyrazi¢ za pomoca samej macierzy i
sktadowych wzglednej predkosci katowej ukfaddw, ktérych macierz ta dotyczy
[3], Zwiazki te prowadzg do réwnan mchu samolotu z ruchomymi sterami. Ge-
nerowane sg one w zwartej postaci macierzowej, tatwej do zalgorytmizowama
numery cznego i dogodnej dla wyprowadzen analitycznych. Sformutowanie wyda-
je sie szczegolnie uzyteczne dla komputerowych przeksztatcer symbolicznych.

2. Struktura rownan ruchu

Przyjety model samolotu scharakteryzow-a¢ mozna nastepujgco:

O Uktad skfada sie z cial sztywnych: ptatowca (rozumianego tu jako samolot
bez sterdw) oraz obracajacych sie wzgledem niego sterow: prawej i lewej
lotki, prawej i lewej cze$¢ steru wysokosci oraz steru kierunku (rys. 1). Ster
zablokowany stanowi integralng czes¢ patowca.

O Ruchy steréw' wzgledem ptatowca sg od siebie niezalezne. Wychylenia pra-
wej i lewej lotki oraz prawngj i lewej czesci steru wysokoSci opisywane moga
by¢ przy tym sg za pomocg jednych wspétrzednych

O Osie obrotu sterow sg skosne wzgledem platowca, a konfiguracje sterow
wzgledem ptatowca opisuja:

+ lotki i ster wysokosci: wznios, skos, zaklinowanie + wychylenie steru.
¢ ster kierunku: skos, wychylenie steru.

O Osie obrotu steréw przechodzg przez ich Srodki mas.
Stan ruchu tak zamodelowanego samolotu tradycyjnie opisuje sie za pomocg
nastepujacych wspdtrzednych uogolnionych q oraz sktadowych predkosci w.
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q—{pr 5717 =[xty, z, § € w Sif s¢ SHP SH syf (1)
w=[ur 8rlr=[£/ V W P QR 8u si: SHP8H SV]T 2

gdzie: x0, yOi z0 - absolutne wspétrzedne kartezjanskie poczatku uktadu wia-
snego platowca; B () \ y/ - katy samolotowe (przechylenia, pochylenia i odchy-
lenia); Sr - wychylenia sterow (J =L,H,V - lotek oraz steru wysokosci i kie-
runku, i=p,l - prawej i lewej czesci); U, Vi W oraz P, Q i R - skladowe od-
powiednio predkosci liniowej i katowej samolotu w uktadzie wiasnym platowca
(auasi-predkosci); 8 p - predkosci wychylen sterdw' (predkosci uogdlnione).

Rys. ] Samolot z ruchomymi sterami

Réwnania ruchu samolotu wyrazone w7zmiennych (1) i (2) zapisaé mozna w
nastepujacej ogolnej postaci [1,2,5]:
q=A(@w @)
M (q)w +h(q,w) = f(q,w,w,r) (4)
gdzie A oznacza r X r -wymiarowg macierz transformacji miedzy sktadowymi g
i w, M jest macierzag mas uogdlnionych odpowiadajacych w, /"-wymiarowy wek-
tor h jest wynikiem sit odsrodkowych i momentéw' zyroskopowych, f wyraza
uogdlnione sity zewnetrzne odpowiadajace poszczeg6lnym sktadowym w. a r jest
liczbg stopni swobody, r=6+k <11, gdy k jest liczba niezaleznych steréw.
Struktura rownan ruchu (3) i (4) wynika z cech przyjetego modelu fizycznego
samolotu, w ktorym ruchy steréw sg wzajemnie od siebie niezalezne. Macierze A
i M przedstawi¢ mozna w postaci blokowej jako:

R T
(o> | - x v
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a (x) oznacza element symetryczny. O ile Au jest klasyczng macierzg transfor-
macji miedzy predkosciami uogolnionymi ptatowca p ijego quasi-predkosciami
u [5], a I jest macierzg jednostkowa, budowa macierzy M”*, Mui i MH jest
bardziej ztozona. Dla k —5. (dla k <5 odpowiednie skfadniki ponizszych wyra-
zen sg ,,sklejane”, o czym bedzie mowa potem), macierz
M , = M f.+ ME£+ M2+ M » '+ m '+ MI (6)
(6x6) (6x6) (6x6) (6x6) (6x6) (6x6) (6x6)
stanowi sume odpowiednich macierzy mas uogdlnionych odpowiadajacych u,
wyrazajacych wptyw od ptatowca (P) oraz poszczegdlnych steréw, natomiast
M* M,, M,, M K] (7)

(6x*) (6x1) (6x1) (6x1) (6x1) (6x1)
=diag(JLP Jt (8)
(*x/t)
gdzie M”, sg macierzami sprzezen masowych pomiedzy ruchami platowca i
steréw - prawej i lewej czesci (i =p,l) lotek i steru wysokos$ci oraz steru kierun-
ku(J -L,H,V),a Jj sa masowymi momentami bezwladnosci sterow wzgle-
dem ich osi obrotu Budowe bardzo podobng do (6) majg tez h i f zdefiniowane w
réwnaniu (4). Stosujac identyczne jak poprzednio oznaczenia jest:
h = hp+ wP+ hL+ h"P+ hH+ hy (9)
(rx1) (rx1) (rx1) (rx1) (rx1) (rxo (rx1)
f = fp+ A+ fbt+ '+ fe,+ 1 (io)
(rx1) (rx1) (rx1) (rx1) (rx1) (rx1) (rx1)
Jak zostanie pokazane w dalej, cechg charakterystyczng tych wektoréw jest to, ze
tylko sktadowe 1-6 (odpowiadajgce u) h i f nie sg z definicji rowne zeru, a
skladowe 7-5-11 (odpowiadajace 5) hJ i f7 sg niezerowe tylko na pozycjach
przypisanych odpowiadajacej powierzchni sterowej.
Opisane wiasciwosci struktur}' réwnan ruchu (3) i (4) mozna sparafrazowac
nastepujaco:

samolot = ptatowiec + lotki(p + I) +ster wysokosci (p+ I) + ster kierunku

superpozycja

Wplyw poszczegoblnych steréw moze wiec by¢ superponowany. Cecha ta bedzie
wykorzystana przy wyprowadzeniu réwnan ruchu metodg rzutowy. Dla kazdego
ze sterow generowane beda najpierw réwnania ruchu w konfiguracji ptatowiec -
pojedynczy ster, zadanie w duzym stopniu zautomatyzowane i relatywnie proste.
Odpowiednie sktadniki tych rownan wykorzystywane beda nastepne w formuto-
waniu finalnych réwnani ruchu dla samolotu z wieloma sterami - dokonywana
bedzie superpozycja zadan sktadowych. Podane zostang tez przepisy ,,sklejania’
réwnan ruchu dla przypadku, gdy prawa i lewa lotka lub prawa i lewa czes¢
steru wysokosci opisywane sg za pomocg jednych wspétrzednych.
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3. Réwnania ruchu: ptatowiec + ster

Ptatowiec (p) i ster (s) zamodelowano jako ciata sztywne. Dla swobodnego
ciala sztywnego i (tutaj i=p,s), dynamiczne réwnania ruchu zapisane w dowol-

nym ukiadzie wiasnym wyrazi¢ mozna w zwartej formie macierzowej
M1u,+hi(u) =f, (12)
lub w postaci bardziej rozwinietej [2]
m\ m,pa +mp)pa .y

J, <D_  mipaS N0 +SiJ0a>_

gdzie: u,.=[v0. co;] =[Ui Mt Wt P. Q. /?.] - skfadowe predkosci punktu Ot
i predkosci katowej ciata w Ogtrif t; pG =[Ea tj@ £af - wspdirzedne Srodka
masy C. w Oitirji™i; mt- masa; | - 3*3-wymiarowa macierz jednostkowa; i O
- macierz masowych momentdw bezwiadnosci i dewiacyjnych w Oijrjei; f -
sktadowe sit i momentow sit zewnetrznych w ; hatomiast (~) jest czesto
stosowanym oznaczeniem macierzy skosnie symetrycznej - operatora mnozenia
wektorowego w zapisie macierzowy m 12,3],

a. "0 _af Ay
da a- 45 jest a= 0 (12)
a( 0

Réwnania (14) ulegajg istotnym uproszczeniom w wypadku, gdy uktad wiasny
jest centralny (Ot =C,), co implikuje pa =0. Bedzie tak dla steru, gdzie dodat-
kowo jedna z osi lokalnego ukfadu wiasnego bedzie osig obrotu steru.
Wyjsciowe réwnania ruchu dla ,,niezaleznych” ptatowca i steru sg ztozeniem
rownan (11) dla i=p,s. Przy u'=[u =u=[U V W P Q R}
K Ws Ps Qs R J, mamy

. 0 UP h fp
(6x6) P
o [ (6x6) (6x1) (6x1) (6x1)
M'u'+h'=f 0 + — (13)
M, ht

(6x6) (6x6) (6x1) (6x1) (6x1)

W wyniku potgczenia steru z ptatowcem, na ciata te natozone sg wiezy. Kinema-
tyczne warunki | i Il rzedu tych wiezéw wyrazi¢ mozna [2] jako zaleznosci mie-
dzy predkosciami zaleznymi u' i niezaleznymi w'=[£/ V W P Q R Ssf ,
u=Dw' = u =Dw'+Dw (14)
gdzie macierz D transformacji miedzy u' i w'ma posta¢
u I o™ u
U = (6x1) &6 61 &) _ D W

(12x1) A, E (12x7) (7x1)
_(6xl)_ ©6)  GO_ xa)

(15)
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a macierze A, i E, przyjmujg formy:
7t °
&) (3x3) (3x3) (3x1)
As. ’ ; E . = ) (16)
(6x6) 0 (6x1)

(3x3) (3x3) (3x1)

W okre$leniu tym A jest macierzg transformacji przez obr6t miedzy uktadami
samolotowym (zwigzanym z ptatowcem) i lokalnym ukfadem zwigzanym
ze sterem C£,r]£,, p, jest wektorem potozenia ¢, w 0*]C,a 1  jest troje-
lementowym wektorem o dwoi warto$ciach zerowych oraz trzeciej réwnej  lub
-1 na pozycji odpowiadajgcej tej osi uktadu Cs*rjsCs, wokot ktdrej nastepuje
obrét steru (zgodny z kierunkiem osi lub jej przeciwny) - dla lotki prawej jest to
na przyktad 1@ =[0 1 O f, dla steru kierunku 1(3=[0 0 -1] ).

Formalnie druga z zaleznosci (14) jest forma rozniczkowg pierwszej. Dla jej
okreslenia wystarczy jednak tylko o . Wielko$¢ ta moze by¢ otrzymana na dro-

dze czysto algebraicznej, wykorzystujac znang ?ti%% [31&@_3; ® vV cow
, v my

rozwazanym wypadku sprowad>za sie do A,p = zatem
0
u I x
(6x1) 6x6)  (Bx1)  (6x1) @D D w+ Dw 17)
(12x1) u, Aj Es S : As « (2x?) (1)
_(6x1)_ “6x6) X1 (IXI)_ (6x6)<6*»_
gdzie
1<tA> 0
\k 1 (3x3)
sa s VOJKp> e A (18)
As . o+ =9, * 6
(6x6) 0 SA ®) 0 ) ©o

(3x3) (3x3)

Wykorzystujac metoda rzutowa (W rozwazanym wypadku jest ona réwno-
wazna metodzie Kane'a) [21, dynamiczne rownania ruchu dla potaczonych pla-
towca i steru wyrazone w zmiennych w' otrzyma¢ mozna przemnazajac lewo-
stronne réwnania (13) przez Dr oraz podstawiajac zaleznosci (14). Stad

DTM Dw'+Dr(h'+M'D w') = DTf' (19)
Uwzgledniajagc budowe o i o okreSlonych w (15)-(18), poszczegdlne skiadniki
tych réwnan przedstawi¢ mozna za pomocg ponizszych formut.

D MD “ 1, Dr(h'+M'Dw')=hp+hl; D'f'=f2+f" (20)
X Js J

gdziedla s=J‘ (/ =L,H,V; i=p,1), w odniesieniu do sktadowych wprowa-
dzonych we wzorach (4) +(10), mamy:

o sktadniki réwnania (6) " M+ Mm= K+ AP M, A, (21)

(6x6) (6x6) (6x6) (6x6) (6x€) (6x6)
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¢ kolumny macierzy (7) . a0 M, T (22)
(6x1) (6x6) (6x6) (6x1)
. Al
+ sktadniki réwnania (9)  hp+ hi- ©» . 9 M A ) (23)
(7x1) (7x1) 0 El (6x1) (6x6) (6x6) “Gx*'
(x1) _ (1x6)
A's f,
¢ skladniki rownania (10) fP+ f1- ©v , @0 6D (24)

(7x1)  (7x1) 0 K
Co*p - (1x1)

W ostatnim wyrazeniu Ms oznacza moment zawiasowy na sterze. Celem mody-
fikacji wyrazen (23) i (24) do zadanego w réwnaniach (9) i (10) wymiaru r x 1,
wektory te nalezy rozszerzy¢ przez dodanie odpowiedniej liczby elementéw zero-
wych, a ostatnie (siddme) elementy h i f' przesungé na miejsce odpowiadajace
rozwazanemu 3, w wektorze w.

Powyzszy schemat jest podobny do zaproponowanego w (4] dla uktadow
wielocztonowych. Zaletg tego jest zwarty zapis macierzowy, wygodny w zasto-
sowaniach komputerowych (komputerowych przeksztatceniach symbolicznych)
Sktadowe réwnan dynamicznych (4) generowane moga by¢ niezalezne dla kazde-
go zadania czastkowego: ptatowiec - ster. W wypadku, gdy wychylenia lotki
prawej i lewej lub praw'ej i lewej czesci steru wysokosSci opisywane sg za pomoca
jednych wspotrzednych, odpowiednio 8, i SH, konsekwencje sg nastepujace:

» wymiar zagadnienia (liczba stopni swobody) odpowiednio maleje

» roéwnanie (6) pozostaje nie zmienione

* w rownaniu (7), odpowiednie kolumny macierzy nalezy doda¢, liczba

kolumn tej macierzy' odpowiednio maleje

e w réwnaniu (8), odpowiednie elementy na diagonah macierzy M s nalezy'

doda¢, wymiar kwadratowej macierzy' M.w odpowiednio maleje

« roéwnanie (9) pozostaje me zmienione

 réwnanie (10) pozostaje nie zmienione

UWAGA: W wypadku ,,sklejania” wptywu lotek nalezy uwzgledni¢ rézne znaki
oraz ewentualnie wartosci wychylen lotki prawej i lewej.

3.1. Przyktad 1: ptatowiec + lotka prawa (prawa czes¢ steru wysokosci)
Przytoczmy podstawowe zaleznosci dla konfiguracji: ptatowiec + lotka prawa
lub ptatowiec + prawa cze$¢ steru wysokosci (sformutowania dla stron lewych
beda analogiczne) Zauwazmy najpierw, ze w poréwnaniu z 0gdlng postacia (11),
dynamiczne réwnania ruchu zaréwno dla platowca p jak i steru s (tutaj s= Jp,
J =L, H) ulegajg istotnym uproszczeniom. Wynika to z poczynionych wczesniej
zatozen, ze plaszczyzna O££ ukladu wihasnego OI;r]C ptatowca (samolotu) jest
jego ptaszczyzng symetrii, a uklad wiasny steru Cs"stis" s jest uktadem central-
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nym o osi Csijs pokrywajacg sie z osig obrotu steru (rys. 2). Sformutowanie
wyjsciowych réwnan ruchu (13) jest wiec zadaniem elementarnym. Literalne
postacie tych réwnar nie beda tutaj cytowane

Vs

Rys. 2 Lotka prawa lub prawa cze$¢ steru wysokosci

O ile sktadniki M~, h' i fp rownan (6H 10) sg w $\

(21) -(24) oczywiste, dla wyznaczenia (lub ), Mulf (lub MWH,), h
(lub nor)oraz f1 (lub f HP) niezbedne jest okreslenie Et, At i A,;. W rozwa-
zanym wypadku (s =Lp lub s-H p)

E.= 5 =[000010]

Potozenie katowe C ”srjgt"s wzgledem 0 £ g£ definiowane jest za pomocg trzech
obrotow, w kolejnosci: -v - wzniosu, e - skosu i x +Ss - zaklinowania + wy-
chylenia steru. Obroty te odbywajg sie odpowiednio wzgledem osi pierwszej,
trzeciej i drugiej. Macierz A9 transformacji pomiedzy tymi ukfadami potrzebna
dla zdefiniowania As w réwnaniu (16) (p?=[ ijs £s] - wektor potozenia Cs
w O&iQ ma posta¢ [1,2]

C(pCZ+’é C\/ng:x+Br+Ssz+s - W ANEE Y oTA
A_ = C,C,, _SVCQ
Cxts  “W *x* SVS@EZ+6  CuC*+«

gdzie dla zwartosci zapisu uzyto skrotow: c9 = cos<p, sz+s = sin(j +<&), etc.
W koncu, dla okre$lenia A, zgodnie z rownaniem (18), pochodng powyzszej
macierzy transformacji zapisuje sie jako
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Okreslenia powyzsze oraz zdefiniowane wczes$niej dynamiczne réwnania ruchu
»Swobodnych” platowca i steru pozwalaja na algebraiczne wygenerowanie,
zgodnie z procedurg réwnan (21)-(24), poszukiwanych skfadnikdéw réwnan ru-
chu dla samolotu z ruchomymi lotkami i sterem wysokosci. Bardzo wygodnie jest
dokonac¢ tych wyprowadzen z pomocg jednego z dostepnych systemdw kompute-
rowych przeksztatcen symbolicznych.

3.2. Przykifad 2: ptatowiec + ster kierunku

Aktualnie s=V, a potozenie katowe lokalnego uktadu C esn , wzgledem
O"rlc, opisywane jest za pomocg dwu katow: y - skosu (wokdt osi drugiej) oraz
—5s - wychylenia steru (wokét osi trzeciej). Okres$lone wyzej zaleznosci potrzeb-
ne dla wygenerowania pochodzgcych od steru kierunku sktadnikow rownan ruchu
sg nastepujace

E.=" 7,40 0000 -17

35 ~sSrct 0 8 0

A, = < rss cs ; Agp=851LIA o= 0 0
=

sr 0 = - 0 0 0

Skfadniki MK, M h1 i fywygenerowane moga by¢ nastepnie zgodnie ze
schematem réwnan (21)-"-(24).

4. Uwagi koncowe

Strukture réwnan ruchu (4) omawiano juz w rozdziale 2. Powr6émy jeszcze
raz do tego zagadnienia. Wyznaczanie sit uog6lnionych f jest zagadnieniem od-
dzielnym, a zaproponowana metoda skupia sie przede wszystkim na generowaniu
lewych stron tych réwnan. Przy zalozeniu, ze 0EC, jest jego plaszczyznag symetrii
ptatowca, a jego Srodek masy lezy na Oa oraz, ze osie Cstjs dla s=J*
(J=L,H, i=p,l) oraz CYev centralnych ukfadéw lokalnych pokrywaja sie z
osiami obrotu sterow’, lewk strony réwnan (4) przedstawia symbolicznie rysunek
3, gdzie za pomocg (*) zaznaczone te elementy, ktdre nie sg z zatozenia réwne
zeru, a klamry symbolizujg omoéwione wczesniej ,,sklejanie” wychylen prawej i
lewe lotki oraz prawej i lewej czesci steru wysokosci.

Istotng obserwacja jest, ze pomimo dos¢ ztozonych formut (6) i (21) dla wy-
znaczania Mw Skfadniki M su sg w og6lnym wypadku bardzo ztozonymi wyra-
zeniami zaleznymi od katdw wychylen sterow 8s. Wplyw ten jest jednak nie-
wielki i bez ryzyka duzego btedu mozna zatozy¢ Mui=const. Tym samym,

wyznacza¢ mozna jak dla catego samolotu (wraz ze sterami), a liczenie
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wedtug formuty (21) jest w ogole niepotrzebne. Dla okreslenia lewych stron

rownan (4) (rys. 3) wystarczy wiec:

Poda¢ M w - macierz mas uogélnionych dla catego samolotu z zablokowa-
nymi sterami

Wygenerowa¢ M us wedtug formuty (22) dla poszczegdblnych sterow
Podaé dla steréw zgodnie z réwnaniem (23)

Poda¢ h' zdefiniowane w réwnaniu (23)

Wygenerowa¢ hr wedtug formuty (23) dla poszczeg6lnych steréw
Ewentualnie ,,sklei¢” wychylenia lotek i obu czesci steru wysokosci

Zaproponowang metode rzutowg generowania réwnan ruchu samolotu z ru-

chomymi sterami rozwazy¢ mozna jako réwnoleglg do czesto stosowanej metody
réwnan Boltzmanna-Hamela [1,5], Pomew#&z metody te sg zasadniczo odmienne,
stosowane jednoczesnie stanowi¢ mogg doskonaty sposob weryfikacji poprawno-
§ci uzyskiwanych wynikow.

0]

0]

Najistotniejsze cechy i zalety opisanego podejscia stresci¢ mozna nastepujgco:
Punktem wyjscia sg ,,gotowe” réwnania ruchu dla ptatowca bez steréw oraz
poszczegoblnych sterdw

Automatyczny (sformalizowany i wolny od koniecznosci rozniczkowania)
sposob generowania zwigzkdw kinematycznych (14)

Algebraiczne, relatywnie proste i niezalezne generowanie poszczego6lnych
sktadnikdw réwnan ruchu wedtug formut (21)-(24).

Zapis macierzowy, dogodnv dla wyprowadzen analitycznych i zastosowan
komputerowych (komputerowych przeksztatcern symbolicznych).

hp \tP hL h»' h"1

Rys. 3 Struktura lewych stron réwnan ruchu samolotu z ruchomymi sterami
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ALGEBRAIC DERIVATION OF EQUATIONS OF MOTION
FOR AN AIRCRAFT WITH MOVING CONTROL SURFACES

Wojciech Blajer

Department ofMechancs, Technical University o fRadom, Poland

The aircraft is modelled as a multibody system composed o fthe airframe and the
control surfaces that rotate independently along oblique axes relative the air-
frame. The equations of motion of such a system are highly complicated and
their traditional derivation (e.g. by using Boltzmann-Hamel equations) is an ar-
duous task. In this paper, a variant automatized scheme, based on pure alge-
braic transformations, for generating the equations of motion is developed. The
formulation is well suitedfor computer symbolic transformations.
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SPECJALIZOWANY PROGRAM POMIAROWY
WSZYSTKICH PARAMETROW TENSORA PODATNOSCI
KOMPLETNEGO PODWOZIA PLOZOWEGO

JERZY BOJANOWSKI, JANUSZ PASffiRSKI

Politechnika Warszawska, Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej,

Program do wyznaczania parametréw tensora podatnosci kompletnego
podwozia ptozowego pod dzilaniem sil (tensora podatnosci translacyjnej) oraz
tensora podatnosci pod dziataniem momentow (tensora podatnosci uchylnej) na
podstawie pomiaréw przemieszczen czterech weztéw mocowania podwozia do
kadtuba, poddanego kontrolowanym obcigzeniom. Niezbedne sg tylko obcigzenia
pojedyncza sitg prébng, o znanych potozeniach jej linii dziatania. Nie ma
potrzeby przyktadania obcigzeniajakimkolwiek czystym momentem.

1. Wstep

Przedstawiany tu w zarysie program ma charakter aplikacyjny. Przystosowa-
ny jest do bezposredniego wyznaczania parametrow tensora podatnosci trans-
lacyjnej oraz tensora podatnosci uchylnej catego podwozia ptozowego [1], wy-
facznie na podstawie pomiar6éw przemieszczen wszystkich weztéw mocowania
podwozia - powstatych w skutek przykfadanych do kadtuba (lub jego atrapy w
laboratoryjnych warunkach pomiarowych) kontrolowanych obcigzen pojedynicza
sitg probna. Niezbedna jest nastepujaca kolejnos¢ przypadkéw obcigzania owg
sitg prébna, o znanym potozeniu jej linii dziatania:

1) sita dziata pionowo w ptaszczyZnie symetrii podwozia;

2) sita dziata poziomo w ptaszczyznie symetrii podwozia;

3) sita dziata pionowo poza plaszczyzng symetrii, w plaszczyznie do niej pros-
topadtej, przechodzacej przez pierwszy $rodek podatnosci;

4) sita dziata poziomo poza ptaszczyzng symetrii, w ptaszczyznie do niej prosto-
padtej, przechodzacej przez drugi Srodek podatnosci;

5) sita dziata poziomo poza ptaszczyzng symetrii, w ptaszczyznie do niej prosto-
padtej, przechodzacej z dala od drugiego $rodka podatnosci.

Mierzone sg i rejestrowane komputerowo trzy skladowe przemieszczen wez-
t6w mocowania podwozia (oznaczonych literami A, B, C, D na Rys. 1 i pozosta-
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tych rysunkach), z jednoczesng rejestracjg wartosci przyktadanej sity probnej.
Dane te stanowig wystarczajgcg baze do obliczania na biezaco - z zastosowaniem
przygotowanego oprogramowania - nastepujacych parametrow obu tensoréw:
* dla przypadkéw obcigzenia 1 i 2 - tgcznie

pxt p7— wspotczynniki podatnosci translacyjnej w kierunku poziomym
wzdluznym x i pionowym z - odpowiednio (majg wymiar mm/N);

gv — wspotczynnik podatnosci pochylania (ma wymiar rad/N*mm);

ap, aT — poziome odlegtosci srodka obrotu pochylania O. itym samym
pierwszego $rodka podatnosci O, , od weztdw przednich i tylnych - Rys.2 i 3,

bp, bj — pionowe odlegtosci $rodka obrotu pochylania O, od weztéw
przednich i tylnych - Rys.2 i 3;

bP, bT — pionowe odlegtosci pierwszego srodka podatnosci Q. od weziow
przednich i tylnych - Rys. 3;
* dla przypadkdw obcigzenia 3, 4, i 5 - gcznie

Py — wspotczynnik podatnosci translacyjnej w kierunku poziomym bocz-
nym y (mawymiar mm/N);

gx — zgodne wspotczynniki podatnosci przechylania i odchylania -
odpowiednio (majg wymiar rad/N*mm);
gx ¢ — niezgodne wspotczynniki podatnosci przechylania i odchylania

- odpowiednio (majg wymiar rad/N*mm);

@ G}—- poziome odlegtosci Srodka obrotu przechylania i odchylania 0 0 i
tym samym drugiego $rodka podatnosci Qa, od weztéw' przednich i tylnych -
Rys.5 (w mm);

dp, dj — pionow'e odlegtosci srodka obrotu przechylania i odchylania (),,
od weztow przednich i tylnych - Rys.4 i 6 (W mm);

dp, dT — pionowe odlegtosci drugiego Srodka podatnosci Qa od weztéw
przednich i tylnych - Rys.6 (w mm).

By uchwyci¢ nieliniowo$¢ charakterystyki sprezystej podw'ozia oraz charakter
przyrostu sit tarcia na ptozach, wszystkie przypadki obcigzenia sitg probng prze-
prowadzi¢ trzeba dla conajmniej kilku potozen rownowagi statycznej, zdetermi-
nowanych ustalong wartoscig wypadkowej sity nacisku pt6z podwozia na grunt.

Pierwszy przypadek obcigzania
Przykfadana jest pionowa sita prébna Fj, dziatajgca w ptaszczyznie symetrii

podwozia. Wywoluje ona réwnoczesne pionowe przemieszczenie praszczyzny
weztéw 8, (wyznaczonej punktami A, B, C i D) ijej obrot wokaét osi > (pochy-
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lanie) cpv. Obrot towarzyszacy prostoliniowemu przemieszczeniu powodowany

jest przebiegiem linii dziatania sity z dala od pierwszego $rodka podatnosci Q ,.
Potozenie tej linii (dane wymiarem a- Rys.2) powinno by¢ tak dobrane, by
kierunek dodatni sity (zgodny ze zwrotem osi z) wywotywat rowniez dodatni jej
moment wzgledem Srodka podatnosci Q. (o kierunku zegarowym na Rys.2) i tym
samym dodatni kat pochylania qy (lub odwrotnie). Mierzone sg przemieszczenia
obu weztéw przednich P (P=AaB) i obu tylnych T (T=CaD), . uwzglednieniem
ich znakéw (przemieszczenia dodatnie majg zwrot zgodny z kierunkiem
odpowiedniej osi i vice versa).

Na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych obliczany jest kat po-
chylania i wyznaczany przebieg funkcji g(F,); przy wykorzystaniu zaleznosci:

s —= SR 2P T TP T2 ,
2 2 VI2 +/%2

dzie:

) I, h — rozstawienie w poziomie i w pionie (w mm) przednich i tylnych wez-
tow (Rys.2 i 3); wymiary dane z geometrii podwozia;

5xP, 8XT — przemieszczenia poziome-w'zdtuzne weztdw w funkcji sity FI5
pod wptywem pochylania oy, mierzone bezposrednio;

AZP = 0zP + 6z, AZT =57T + oz — przemieszczenia pionowe weztdéw brutto
(dwusktadnikowe), mierzone bezposrednio, gdzie:

5Z=pzF, — jednakowe dla wszystkich weztéw przemieszczenia pionowe net-

to, pod dziataniem sity F, w linii biegnacej przez srodek podatnosci Q ,,
8zP, 5ZT, — przemieszczenia pionowe weztéw przednich i tylnych netto pod
wptywem pochylania cp...
Wynika stad, ze rdznica mierzonych przemieszczen pionowych w funkcji sity Fj
réwna jest roznicy przemieszczen netto, powstatych pod wptywem pochylania:
-AZP + AZT = -57ZP +57T.

Drugi przypadek obcigzania

Przyktadana jest pozioma sita probna F2, dziatajagca w plaszczyznie symetrii
podwozia. Wywotuje ona rdéwnoczesne poziome przemieszczenie ptaszczyzny
weztow 5X i jej obrét wokét osiy (pochylanie) cp,,. Potozenie linii dziatania sity
(dane wymiarem b - Rys. 3) powinno by¢ tak dobrane, by kierunek dodatni sity
(zgodny ze zwrotem osi x) wywolywat rowniez dodatni jej moment wzgledem
Srodka podatnosci Q, (o kierunku zegarowym na Rys.3) i tym samym dodatni
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kat pochylania qy (lub odwrotnie). Mierzone sg - tak jak uprzednio - przemiesz-

czenia obu weztéw przednich P (P=AaB) i obu tylnych T (T=CaD), z uwzgled-
nieniem ich znakow.
Na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych obliczany jest kat po-

chylania i wyznaczany przebieg funkcji 9(F2); przy wykorzystaniu zaleznosci.

. 1J(&XP " Axt)2+ (“5zP +81zt)2
sin—z-=—1%F 1 R —>

2 2 V/2 72

gdzie:

57zP? 52X — przemieszczenia pionowe weztow przednich i tylnych w funkcji
sity F2 pod wptywem pochylania ipy , mierzone bezpo$rednio;

AxP =5X? +dx, AxJ =bXT+8x — przemieszczenia poziome-wzdtuzne wez-

tow brutto (dwusktadnikowe), mierzone bezposrednio, gdzie:
Sx =pxF2 — jednakowe dla wszystkich weztéw przemieszczenia poziome

wzdtuzne netto, pod dziataniem sity F2 w linii biegnacej przez $rodek po-
datnosci Q,,
5xPj SXT, — przemieszczenia poziome-wzdlune weztdw przednich i tylnych
netto pod wptywem pochylania <p3.
Stad réznica mierzonych przemieszczen poziomych-wzdtuznych w funkcji sity F2
réwna jest roznicy przemieszczen netto, powstatych pod wptywem pochylania.
AXP " AxT = 5xP ~$ xT -

*

Wyznaczone w obu pomiarach funkcje qu),(F1) i qy(F2) mozna przetransfor-

mowa¢ w funkcje odwrotne F((qy) i F2(g¥y), nastepnie obliczy¢ parametr}'
potozenia Srodka obrotu pochylania O, i pierwszego S$rodka podatnosci O.
(Rys.2 i 3), wyznaczy¢ ramiona sit probnych - xQ dla sity F, (Rys.2) i zQ dla
sity F2 (Rys.3), rozdzieli¢ pionowe przemieszczenia brutto w pomiarach

pierwszych i poziome przemieszczenia brutto w pomiarach drugich oraz obliczy¢
szereg dalszych parametrow wymienionych nizej:

1( P n -
aP= M -% zpctn 2 — Bxf B Zreih- § +8AT odlegtosci w po-

ziomie od weztéw przednich i tylnych $rodka obrotu pochylania O, i pierwszego
Srodka podatnosci O.; aP+aT =1, (Rys.2 i 3),

(5x'>cm_q?y_ - 5ZpA — odlegtosci w pionie

P2\ z )
od weztow przednich i tylnych $rodka obrotu pochylania O, ; :+b*r=h,
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Xg =£% - a— ramie pionowej sity probnej Fj wzgledem pierwszego Srodka
podatnosci Q. ;

T, = XgF g™\ — moment pochylania sity prébnej Fj na ramieniu xQ,

ay = (Py/T, — wspotczynnik uchylnej podatnosci sprezystej pochylania;

8zPhp Y =-2 sh sz(aPcosMZY L5 M sz przemieszczeme pionowe we-
r

zkéw przednich netto w funkcji kata pochylania cp,,, wywotanego momentem T,,
/
ANZTVMY) = 2sin %2 axcos~ +bTsin j j — przemieszczenie pionowe wez-

tow tylnych netto w funkcji kata pochylania g, wywotanego momentem T,

8z(F1) =" (AzP + AZT - 8zP - 82X) — jednakowe dla wszystkich weztéw pio-

nowa przemieszczenia netto pod dziataniem sity F, w linii przechodzacej przez
pierwszy Srodek podatnosci O, ,

p2=8ZFj — wspdiczynnik pionowej translacyjnej podatnosci sprezystej;

T2 = (py(Fj)fqgy — moment pochylania poziomej sity probnej F2,

zq = T2 F2 — ramie poziomej sity probnej F2wzgledem pierwszego $rodka
podatnosci Q ,,

bP=b-h-ZQ, bj=b-ZQ — pozostate parametry lokalizacji pierwszego
$rodka podatnosci Q. (Rys.3);

5xp(P>)=2sin?y oBcos VZJV -aPsh VéyA — poziome-wzdtuzne przemiesz-

czenie weztdéw przednich netto w funkcji kata pochylania (py, wywotanego mo-
mentem T2,

SXT((Py) = -2sin<F b%cos ) —a$sin , poziome-wzdluzne przemie-
szczenie weztdw tylnych netto w funkcji kata pochylania cp.,, wywotywanego
momentem T2,

Sx(F2)= *(AXP + AxJ - 8xP - 8tX) — jednakowe dla wszystkich weztéw po-

ziome-wzdtuzne przemieszczenia netto, pod dziataniem sity F2 w linii biegnacej
przez pierwszy' Srodek podatnosci O.,

px =8X F2 — wspdtczynnik poziomej-wzdtuznej translacyjnej podatnosci
sprezystej.
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Trzeci przypadek obcigzania

Przyktadana jest pionowa sita probna F3, dzialajgca poza plaszczyzng sy
metrii podwozia Ptaszczyzne dziatania sity, prostopadta do ptaszczyzny symetrii,
™ NS zacijap i™  Srodka podatnos¢, O. Sdatawyw e piono-
we przemieszczenie ptaszczyzny weztow 57z rownoczesnym jej obrotem wokot
osi x (przechylanie) Vx i wokot osi z (odchylanie) ge. Obroty towarzyszace
prostoliniowemu przemieszczaniu powodowane sa przebiegiem SIA
z dala od s$rodka obrotu przechylania i odchylania Oa i tym samym od
pierwszego $Srodka podatnosci O, (oba $rodki lezg w plaszczyzme symetrii
podwozia). Potozenie tej linii (dane wymiarem yQ - Rys.4) powinno byc ta
dobrane bv kierunek dodatni sity (zgodny ze zwrotem osi z) wywotywat rowmez
dodatni jej moment wzgledem $rodka obrotu 0 Q (o Kierunku przeciw-zegarowym
na Rys 4) i tym samym dodatni kat przechylania gx. Mierzone sg i rejestrowane
trzv skfadowe przemieszczen wszystkich weztdw z uwzglednieniem ich znakdw.

Na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych obliczane sg katy prze-
chylania i odchylania, z réwnoczesnym wyznaczaniem przebiegu fu cji cpA 3)

i z(F3); przy wykorzystaniu zaleznosci:
1A, :;-A,a+tAd-AN

gdzie: . L L L

» . - rozstawienie w poziomie i w pionie (w mm) przednich i tylnych wez-
w fRvs 4 i 5) wymiary dane z geometrii podwozia,

5 5 _ 5 n — przemieszczenia poziome-wzdluzne weztow w funkcji
sity FAPodwptywem przechylania g i odchylania qe, mierzone bezposrednio,

A A=8zA+5z, AzB=5zB+5z, AzC=5zC+5z, AzD-5zD+ =z Prze
mieszczenia pionowe weztéw brutto (dwusktadnikowe), mierzone bezposrednio,
5d“C=, F, - jednakowe dla wszystkich weztéw przemieszczenia pionowe
netto, pod dziataniem sity F, w linii biegnacej przez pierwszy Srodek
podatnosci Q .,

5zB, 5zC, 52I) — przemieszczenia pionowe weztdw netto pod Wp’fywem

przechylania (px i odchylania cpz.
Z r6zmcv mierzonych przemieszczen pionowych brutto w funkcji sity F3 oblicza-

ne sg roéznice przemieszczen netto, powstatych pod wptywem przechy ama 1o
chylania: AzC- AzZA=-5zA+8zC, AzD-AzB- zB+ zd-

5
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Uzyskane z dotad przeprowadzonych pomiarow dane pozwalajg na dokonanie
nastepujacych obliczen:

8Z= pzF3 — jednakowe dla wszystkich weztdw przemieszczenia pionowe
netto, pod dziataniem sity F3, w linii biegnacej przez pierwszy $rodek podatnosci
Q. (obliczane na podstawie znalezionego w pierwszych i drugich pomiarach
wspotczynnika podatnosci translacyjnej pz);

T3=_MWgF3— moment przechylania w funkcji sity F3,

S2a ="zA- 87, SzB=AzB- 8z, 5zC=AzC-8z, 8zD=AzD- 8z prze-
mieszczenia pionowe netto w funkcji sity F3, powstate w skutek przechylania <fx
i odchylania gz,

Q=i | “5%A(CIn2" t +2) +57Actn® - 8zActn”~ctn » 4 — odlegtos¢ w

poziomie od weztéw przednich $rodka obrotu przechylania i odchylania Oa i tym
samym - drugiego $rodka podatnosci Q0 (Rys.5),

T4 ctn2” - +2]-8>ctn~-+8zCctn”'Ctn-*-i — odlegtos¢ w
poziomie od weztéw tylnych Srodka obrotu przechylania i odchylania 00 i tym
samym - drugiego $rodka podatnosci QO (Rys.5); cp+cT =I;

dv =A|-SXACta-yctn® " 5yActnY - 5za Ctn2— +2\\—odlegtos¢ w
pionie od weztow przednich Srodka obrotu przechylania i odchylania 0 0 (Rys.4),

= M |5icCtaYctn-y +8ycCtn*-+82C ctn2—2 +21li — odlegtos¢ w

pionie od weztdw tylnych $rodka obrotu 00 (Rys.4); dp +dj =h;
gx = (p*/T3, oxz = qu/T 3 — wspotczynniki - zgodny i niezgodny - podatnosci
sprezystej przechylania (poniewaz w przypadku tym T3 = Tx, za$ Tz = 0).

Czwarty przypadek obcigzania

Przyktadana jest pozioma-poprzeczna sita prébna F4. Plaszczyzne dziatania

sity, prostopadia do ptaszczyzny symetrii, wyznacza lokalizacja Srodka obrotow
przechylania i odchylania OO0. Sita ta wywoluje poziome-boczne przemieszczenia

ptaszczyzny weztdéw 5y z réwnoczenym jej obrotem wok6t osi x (przechylanie)
gx i wokét osi z (odchylanie) qe. Obroty towarzyszace prostoliniowemu prze-
mieszczaniu powodowane sg przebiegiem linii dziatania sity z dala od drugiego
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Srodka podatnosci QO Potozenie tej linii (dane wymiarem d - Rys.6) powinno
by¢ tak dobrane, by kierunek dodatni sity (zgodny ze zwrotem osi y) wywotywat
rowniez dodatni jej moment wzgledem $rodka podatnosci QO (o kierunku
przeciw-zegarowym na Rys.6) i tym samym dodatni kat przechylania <p*
Mierzone sg i rejestrowane trzy sktadowe przemieszczen wszystkich weztow z
uwzglednieniem ich znakoéw.

Na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych obliczane sg katy Prze*
chylania i odchylania, z réwnoczesnym wyznaczaniem przebiegu funkcji 9*1°4)

i qu(F4); przy wykorzystaniu zaleznosci:

. zC "8zB+51zD H

sin " sin N
gdzie:

1§ — rozstawienie w poziomie i w pionie (w mm) przednich i tylnych wez-
tow (Rys.4, 5i 6); wymiary dane z geometrii podwozia;

5xX, 5xB, 5xC, 5X) — przemieszczenia poziome-wzdtuzne weztéw w funkcji
sity F4, pod wptywem przechylania ¢ i odchylania (pz, mierzone bezposrednio,

8zA> 5zB’ zC- 8zD — przemieszczenia pionowe weztow w funkcji sity F4,
pod wptywem przechylania gx i odchylania tpz, mierzone bezposrednio.

Zebrane z dotychczasowych pomiaréw dane pozwalajg na obliczenie przemie-
szczen poziomych-bocznych netto, powstatych wr skutek przechylania i odchyla-
nia, ktore nie zostaty pomierzone bezposrednio:

. df cosEr +-V\r/F-)stpf(
*).,a = 251"y p 2 2 2

/

Wi o R Wr . 0p
byB = 2sin Cp cos <Pz , g Psin 'EI' L 2sin Tjc d}|DCOS—2 -SIn

w .
-25si cTcos? + “Tgm 'z '+2sin— [E#cos%
yC 2sin > > ,

WA . .
Pz - Lsm— 1+2sin— ldy cos— +"~-sin

eTeos ) T T TV 2 2 2

gdzie: wP, wT — przednie i tylne poprzeczne rozmieszczenie wztéw (Rys.5 i

Rys.6) dane z geometrii podwozia (w mm).

Obliczane sg takze nastepujace dalsze parametr}7

6, =A,a-8,a=AB- SyB=A>- 8yC=A>d- SyD przemieszczenie po-
ziome-boczne netto, jednakowee dla wszystkich weztéw, pod dziataniem sity F4 w
linii biegnacej przez drugi $rodek podatnosci QO,

py = 8y/F4 — wspotczynnik poziomej-bocznej podatnosci translacyjnej;
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T4 = Tx =px/gqx — moment przechylania poziomej-bocznej sity probnej F4,
obliczany na podstawie znalezionego w pomiarach trzecich zgodnego wspot-
czynnika podatnosci sprezystej przechylania gx (wzér ten jest wazny, gdy
moment odchylania Tz =0 - tak jak to ma miejsce w tym przypadku),

24y = T4/F4 — ramie poziomej sity probnej F4 wzgledem drugiego Srodka
podatnosci QO (Rys.6),

dP=zq-d-h, dT=Zg~d — pozostate parametry lokalizacji drugiego
$rodka podatnosci QO (Rys. 6);

Piagty przypadek obcigzania

Przyktadana jest pozioma-poprzeczna sita prébna F5, dziatajgca w ptaszczyz-
nie prostopadiej do ptaszczyzny symetrii. Sita ta wywoluje poziome-boczne
przemieszczenia ptaszczyzny weztdw 8y z réwnoczenym jej obrotem wokat osi x
(przechylanie) ogx i wokot osi z (odchylanie) gqez. Obroty towarzyszace prosto-
liniowemu przemieszczaniu powodowane sg przebiegiem linii dziatania sity z
dala od drugiego $rodka podatno$ci QO. Potozenie tej linii (dane wymiarami d -
Rys.6 i xq - Rys.5) powinno by¢ tak dobrane, by kierunek dodatni sity (zgodny

ze zwrotem osi y) wywotywat roéwniez dodatni jej moment Tx wzgledem $rodka
podatnosci Q0 (o kierunku przeciw-zegarowym na Rys.6) i tym samym dodatni
kat przechylania ipx oraz dodatni moment Tz wzgledem tegoz $rodka QO (o
kierunku zegarowym na Rys.5) i tym samym dodatni kat odchylania (pz.

Mierzone sg i rejestrowane trzy skfadowe przemieszczen wszystkich weztdw z
uwzglednieniem ich znakdw.

Na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych obliczane sg katy prze-
chylania i odchylania, z rGwnoczesnym wyznaczeniem przebiegu funkcji gx(F5) i

2(F5); przy- wykorzystaniu tych samych zaleznosci, co w obliczeniach do

pomiaréw czwartych.

Dalsze parametry obliczane na podstawie danych pomiarowych i uzyskanych
weczesniej rezultatow, to:

Tv = ZgF5— moment przechylania rozwijany przez site F5,

Tz = xqF5 — moment odchylania wywotany sitg F5,
gz =(pz - T xgxz)jTz — zgodny wspdtczynnik podatnosci sprezystej odchyla-

nia, obliczany na podstawie znalezionego w pomiarach trzecich niezgodnego
wspotczynnika podatnosci przechylania g”



62 PTMTS

9zx =(Px“ Tx")/Tz ~' niezgodny wspotczynnik podatnosci sprezystej od-
chylania, obliczany na podstawie znalezionego w pomiarach trzecich zgodnego
wspotczynnika podatnosci przechylania gx.
Dwie ostatnie zaleznosci wynikajg z nastepujacych dwoch podstawowych réwnarn
opisujagcych tensor podatnosci uchylnej w ptaszczyznie xz2\

= T //x + T //zx A 9z = TA

Kilka uwag koncowych

Najistotniejszym zagadnieniem w przedstawionej tu w zarysie procedurze
pomiarowo-obliczeniowej jest sposéb i dokladno$¢ pomiaru przemieszczen
weztéw. Spos6b powinien byé tak opracowany, by zabudowa czujnikéw
przemieszczen na stanowisku zapewniata niezalezny pomiar z odpowiednim zna-
kiem kazdej z trzech skfadowych przemieszczen wszystkich weztow mocowania,
w kierunkach skorelowanych z przyjetym tu, nieruchomym uktadem odniesienia.
Réwnie wazna jest dokfadno$¢ pomiaru przemieszczen. Przeprowadzona
symulacja komputerowa wykazata, ze pomiar przemieszczen z doktadnos$cig do
0.1 mm (kiedy ich maksymalne warto$ci osiggaja co najwyzej kilkanascie mm)
zapewnia uzyskanie rezultatow' koncowych z btedem nie przekraczajacym 3/o.

Maksymalne wartosci sit prébnych trzeba dobiera¢ indywidualnie dla kazdego
z pieciu przypadkdw obcigzenia i dla kazdego - z przyjetych w pomiarach
potozenia réwnowagi statycznej. Potozenia tej réwnowagi zdeterminowane sg
wypadkows sitg nacisku pt6z na podioze, ktdrej wartosc i linie dziatania trzeba
dobierac tak, jak to wynika z roznicy sity ciezkosci - zaczepionej w srodku masy
$miglowca i sity nosnej - zaczepionej w piascie wirnika. Pionowa sita prébna w
pierwszym i trzecim przypadku moze osigga¢ do +30% wartosci wypadkowej
sity nacisku pt6z na podtoze, jesli w tych warunkach nic nastgpi jeszcze boczny
poslizg ptéz. Poziome sity probne w drugim, czwartym i pigtym przypadku, nie
powinny przekracza¢ wartosci, przy ktorych nastepuje wzdtuzny poslizg ptoz; co
zalezy oczywiscie od rodzaju podtoza.

Literatura

1. BOJANOWSKI 3..Tensorowy model podatnosci $migtowcowego podwozia
plozowego. Prace Instytutu Lotnictwa 1/1998 (152), str.78 ~ 92.
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Rys.I
Schemat struktury pretowej podwozia stozowego.

Ptaszczyzna weztéw w widoku bocznym. Pionowa sita prébna Fj dziata w plaszczyznie
symetrii podwozia i rozwija na ramieniu xQ wzgledem S$rodka podatnosci g ., moment
pochylania T j.
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Ptaszczyzna weztdw w widoku bocznym. Pozioma-wzdiuzna sita prébna F2 dziata w

ptaszczyznie symetrii podwozia i rozwija na ramieniu ZQ wzgledem $rodka podatnosci

moment pochylania T2.

Rys.4
Plaszczyzna weztow w widoku z przodu. Pionowa sita prébna F3 dziata w ptaszczyznie

prostopadtej do ptaszczyzny symetrii (wyznaczonej potozeniem $rodka Q, - nie pokazanego na
rysunku) i rozwija na ramieniu v4 wzgledem $rodka podatnosci Q0, moment przechylania T3.
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Rys.5
Plaszczyzna weztdbw w widoku z gory. Pozioma-poprzeczna sita prébna F4 dziata w
ptaszczyznie prostopadtej do ptaszczyzny symetrii - wyznaczonej potozeniem S$rodka 0 0.

Moment odchylania tej sity wzgledem $rodka podatnosci QO (ktory pokrywa sie na rysunku ze
$rodkiem obrotu Oa) jest Tz = 0 Pozioma-poprzeczna sita probna F5 dziata w ptaszczyme
prostopadtej do ptaszczyzny symetrii - wyznaczonej wymiarem xq . Moment odchylania tej sity

wzgledem $rodka Qo jest Tz = xq F5.
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Rys.6
Plaszczyzna weztow w widoku z przodu. Pozioma-poprzeczna sita prébna F4 dziata w
ptaszczyznie prostopadiej do plaszczyzny symetrii - wyznaczonej potozeniem $rodka 00.

Pozioma-popr/eczna sita probna F5 dziata w ptaszczyzZnie prostopadiej do ptaszczyzny symetrii -

wyznaczonej wymiarem xq (pokazanym na Rys.s). Obie sity rozwijajg na ramieniu zq

wzgledem srodka QO, taki sam moment przechylania.
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SPECIALISED MEASUREMENT PROGRAM
FOR DETERMINING ALL PARAMETERS
OF COMPLIANCE TENSOR OF COMPLETE SKI LANDING GEAR

Jerzy Bojanowski, Janusz Pasierski

Warsaw University o f Technology, Institute o fAeronautics and Applied Mechanics

The application program, presented in this work, is dedicated to determining
parameters of compliance tensor for a complete ski landing gear under the
action offorces (tensor of translative compliance), and the compliance tensor
under the action o fmoments (tensor o fangular compliance). The parameters are
computed on the basis o fdislocations measured, under a controlled load, infour
nodesjoining thefuselage and the landing gear. To exert the load, it is necessa-
ry to apply some testing forces, for whom spatial situation of the line of action
must be known. However, there is no need to apply the load in theform ofa pure
moment, which seems to be a meaningful benefit.
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Wpracy omowiono problemy zwigzane z coraz szerszym stosowaniem systemow
nawigacji globalnej korzystajgcej z satelitarnych systeméw GPS i GLONASS.
Pokazano mozliwosci integracji systemow z urzadzeniami naziemnymi i oprzy-
rzgdowaniem pomiarowym na poktadzie samolotu. Wskazano réwniez niecelo-
wos¢ rozszerzania wektora mierzonych parametréw z uwagi na iluzoryczng po-
prawg doktadnos$ci nawigacji.

Wykorzystywanie odbiornikdw globalnego sytemu satelitarnego GPS pozwala
z doktadnoscig do dziesigtkdw metrow okreslaé wysokos¢ ipredkos¢ lotu oraz
geograficzne wspotrzedne samolotu. Taka doktadno$¢ jest wystarczajagca do
rozwigzywania zadan nawigacji w etapie przelotu i do wykonania manewru po-
dejscia do lgdowania do wysokosci 200 [m]. W zwiazku z ograniczonymi mozli-
wosciami jednoczesnej obserwacji 4 satelitow', niezawodno$¢ wykorzystywania
systemu wynosi 0.99 dla wykonania niezbednych obliczeh w komputerze odbior-
nika.

Udoskonalanie systemu nawigacji satelitarnej wspotczesnie idzie w trzech kie-
runkach. Pierwszy kierunek polega na udoskonalaniu oprzyrzadowania satelitow,
rozwdj systemow aparatéw kosmicznych i integrowaniu stosowanych systemow
GPS i GLONASS, opracowanych w USA i Rosji, bez istotnych naktadow zc
strony uzytkownikéw [1], Drugi kierunek dotyczy rozwoju struktury urzadzen
naziemnych droga tworzenia regionalnych i lokalnych réznicowych systemow
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lokalizacyjnych. Systemy te opracowujg zainteresowane firmy i organizacje
w celu podwyzszenia dokladnosci okreslania wspotrzednych uzyskiwanej dzieki
duzej liczbie uzytkownikéw w wybranym rejonie. Trzeci kierunek obejmuje roz-
woj pokladowych systeméw na bazie nowoczesniejszych odbionukow
i systeméw przedstawiania informacji, podwyzszenie doktadnosci drogg kom-
pleksowej obrobki informacji roznych przyrzadéw pomiarowych, rozszerzenie
otrzymywanej informacji na podstawie katowego potozenia samolotu, przy wy-
korzystaniu fazowej demodulacji (w przypadku zastosowania czterech odbiomi-

W pracy rozpatrywane sg podstawowe problemy, ktére nalezy uwzglednia¢
przy wyborze klasy i wariantu odbiornika globalnego sytemu lokalizacji, celowo-
§ci opracowania systemu kompleksowej obrébki informacji przy wykorzystaniu
danych réznych przyrzadéw pomiarowych.

1. Wymagania «:. ««1.0w nawigacji i sterowania, kosztowe
charakterystyki systemow poktadowych.

Sterowanie i nawigacja samolotu obejmuje rozwigzanie zadan stabilizacji ru-
chu katowego i przecigzen, wysokosci lotu, zadanej linii drogi i kierunku, wyko-
nania manewrow startowych, wznoszenia i lgdowania. Wykonywanie lotow na
miedzynarodowych trasach powietrznych wymaga bardzo dokladnego utrzy-
mywania zadanej trasy ipoziomu, zapewnienie wysokiej doktadnosci czasu
przybvcia do lotniska przeznaczenia i podejscia do lgdowania.

Przy opracowywaniu naziemnych i pokladowych urzadzen wykorzystujgcych
satelitarne systemy réznicowa uwzglednia sie wymagania okre$lone dla lotnictwa
cywilnego w drugiej itrzeciej kategorii ICAO [2], Wymagania te obejmujg za-
gadnienia okreSlenia obszaru i warunkéw bezpiecznego stosowania odbiornika
GPS, biezacej kontroli zdolnosci do pracy i wykonania swojego funkcjonalnego
przeznaczenia oraz biezacej doktadnosci okreSlenia wspotrzednych.

Tabela 1 Ceny typowych przyrzadéw i wyposazenia samolotu.

System Koszt, dolar USA
System przyrzadéw pilotazowych 260 000
System kursu i pionu 90 000
System powietrznych sygnatéw 150 000
Meteorologiczny RLS 80 000
Autopilot 370 000
Radiowysokosciomierz 15 000
Automatyczny kompas (dublowany) 21000

System optymalizacji rezimow lotu (dublowany) 100 000



"ML-VIIT” 1998 71

Wymagania dotyczace dokladnosci okreslenia wspotrzednych zaleza od spe-
cyfiki etapu lotu i moga zmieniac sie od kilkuset metréw na etapie przelotu, do
dziesigtkdw metréw na podejéciu do lagdowania i czeSci metra przy zetknieciu kot
samolotu z pasem startowym.

Oceny poréwnawcze celowosci wykorzystywania drozszych odbiornikow
GPS oraz prace naukowo-badawcze i doswiadczalno-konstrukcyjne zmierzajace
do udoskonalenia struktury informacyjnej systemdw samolotu, wtym systemu
obrdbki rezultatow pomiarow, moga by¢ realizowane dla réznych systeméw. Do
sterowania samolotem moga by¢ wykorzystywane typowe przyrzady
i wyposazenie, ktérych orientacyjne ceny przedstawiono w tabeli 1.

W USA i w Rosji opracowano globalne systemy nawigacji satelitarnej GPS
i GLONASS, ktére zgodnie z dwustronnym porozumieniem, podpisanym
w 1988 r., dostepne sg do wspdlnego wykorzystywania w lotnictwie cywilnym
[3], Od 1989 odbiorniki GPS przekazano do komercyjnego uzytku dla szerokiego
kregu odbiorcow.

Oba systemy wykorzystujg fundamentalne idee okreslania wspétrzednych sa-
molotu na podstawie pomiaru odlegtosci od satelitow do okreslenia ich potozenia
w przestrzeni, zapewnienia dokfadnego sprzezenia czasowego i kompensacji
btedéw. System nawigacji satelitarnej faczy w jeden system zbidr sztucznych
satelitdbw ziemi, sie¢ naziemnych stacji $ledzacych i sterujgcych satelitami
i nieograniczong liczbe odbiomikdw-komputerdw.

Odbiorniki na poktadzie samolotu umozliwiajg odbior i obrébke duzej ilosci
informacji pozwalajgcych oblicza¢ dtugos¢ i szeroko$¢ geograficzng wysokos$¢
nad poziomem morza, trzy skiadowe predkosci, doktadny czas (z btedem
w normalnych warunkach nie wiekszym niz 0.1 [s]), rzeczywisty kat drogi. Zato-
ga otrzymuje informacje wykorzystujac system wskaznikowy.

Wykorzystanie systemu nawigacji satelitarnej pozwala okresla¢ wspotrzedne
samolotu nad rejonami z matg gestoscig zaludnienia i stabo rozwinietym syste-
mem naziemnych pomocy nawigacyjnych. Przy wyborze klasy odbiornika, jego
charakterystyk i oceny prawdopodobienstwa otrzymania informacji nawigacyjnej
nalezy uwzglednia¢ stan zgrupowania satelitow, mozliwos$ci centrum kierowania
oraz dodatkowe mozliwosci uzyskane dzieki stacjom regionalnym i lokalnym.

2. Rozwdj orbitalnych systemow aparatéw kosmicznych

Orbitalne segmenty systemow GPS i GLONASS [1] skiadajg sie w petnym
zestawie z 24 aparatéw kosmicznych kazdy. Niezawodnos¢ pracy systemow
nawigacji satelitarnej zalezy od niezawodno$ci pracy pojedynczych satelitow,
kompletnosci zgrupowania i liczby satelitow dostepnych do obserwacji w kon-
krethym momencie i potozeniu samolotu. W USA i Rosji opracowano aparaty
kosmiczne z obliczeniowym okresem stuzby odpowiednio 7 i 5 tat majacych wy-
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mieni¢ egzemplarze zuzyte w sposdb nie zaktocajacy funkcjonowania systemow.
Wedtug ocen specjalistow najpetniejsza jest grupa satelitow GPS, ktéra na prze-
strzeni ostatnich kilku lat liczy od 20 do 21 aparatéw kosmicznych. Grupa sys-
temu GLONASS w 1996 r. skfadata sie z 24 satelitow, ale obecnie jest rozrze-
dzonai liczba pracujgcych satelitbw zmienia si¢ w przedziale od 12 do 16. Trud-
nosci, spowodowane ekonomicznymi przemianami w Rosji, nie pozwalajg za-
gwarantowanie petnego sktadu kosmicznego segmentu systemu.

Do wyznaczenia wspotrzednych samolotu w przestrzeni tréjwymiarowej nalezy
obserwowaé nie mniej niz cztery satelity. System GPS pozwala w obszarze ma-
tych i $rednich szerokosci geograficznych obserwowaé nie mniej niz 4 satelity
z prawdopodobienstwem 0.99. Analogiczna charakterystyka prawdopodobien-
stwa dla systemu GLONASS jest rzedu 0.98 [3], Dla odbiornikdw, zaprojekto-
wanych do wspolpracy z oboma systemami teoretyczny wskaznik wynosi
0.9998, ale réwnolegte wykorzystywanie pomiaréw z wykorzystaniem obu sys-
temow jest mozliwe z prawdopodobienstwem 0.97. W obszarze szerokosci po-
wyzej 50 [°] charakterystyki obserwowalnosci satelitbw GLONASS sg lepsze
mz satelitow GPS z powodu wyboru orbit z wiekszym nachyleniem.

Te okoliczno$ci warunkujg zainteresowanie zintegrowanym systemem wyko-
rzystania obu grup satelitbw. Kompleksowe wykorzystywanie GPS i GLONASS
pozwala na réwni z podwyzszeniem niezawodnos$ci nawigacji podwyzszy¢ do-
ktadnos¢ wyznaczania wspotrzednych. W tab. 2 przedstawiono rezultaty porow'-
nania dokfadnosci dla réznych konfiguracji globalnego systemu otrzymane
w laboratoriach Lincolna (USA) [3,4],

Tab. 2. Charakterystyki doktadnosci wyznaczania wspotrzednych.

Blad w ptaszczyZnie pozio-

System wyznaczania  pei' (1] 7 prawdopodobiefi-

Blad wysokosci [m] z praw-

wsp6trzednych stwern 0.95 dopodobienstwem 0.95
GPS 72 135
GPS przy _selektyvv_nym 18 34
korzystaniu z satelitéw
GLONASS 26 45
GPS + GLONASS 20 38

2. Rozwdj naziemnych srodkow systemow nawigacji globalnej

Naziemne $rodki niezbedne do sprawnej pracy globalnych systeméw nawiga-
cji skladajg sie z naziemnego systemu kierowania oraz sieci stacji $ledzenia
i kierowania. Urzadzenia te zapewniajg autonomiczng prace odbiornikéw umoz-
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liwiajac okreslenie bezwzglednych wspotrzednych samolotu z powierzchni ziemi.
W wiekszosci przypadkdw w nawigacji wymaga sie znajomosci nie bezwzgled-
nych wspétrzednych geograficznych, lecz wspotrzednych wzgledem pewnego,
dokfadnie punktu - repera na powierzchni ziemi. Odbiornik klasy geodezyjnej,
umiejscowiony w reperze, moze by¢ wykorzystany dla okre$lenia wsp6trzednych
wzglednych. Bledy okreslenia wspdtrzednych spowodowane wptywem jonosfery
i pogody nad danym rejonem ziemi, moga by¢ zmniejszone z dziesigtkéw do
pojedynczych metrow. Takie urzadzenia nazwane sg réznicowymi i moga ubez-
piecza¢ ztozone manewry lgdowania samolotu i lot w poblizu lotnisk z o duzym
natezeniu ruchu lotniczego.

Opracowanie réznicowych systemow nawigacji satelitarnej i odpowiedniego
oprzyrzadowania poktadowego samolotu moze by¢ realizowane sitami oddziel-
nych firm majac na celu rozwdj sieci regionalnych. Perspektywiczng wydaje sie
by¢ koncepcja pojedynczego systemu réznicowego, przyjeta w Rosji w marcu
1996 roku [2, 3], Koncepcja przewiduje hierarchiczng strukture w skiad ktorej
wchodzg szerokostrefowe, regionalne i lokalne systemy rdznicowe. Szerokostre-
fowe systemy roznicowe przeznaczone do okreslenia wspotrzednych samolotow
w odlegtosciach do 2000 [km] z dokfadnoscig do 10 [m]. Regionalne systemy
roznicowe pozwalajgce okresla¢ wspdtrzedne wzgledne z doktadnoscig do 3 [m]
na odlegtos¢ do 500 [km]. Lokalne systemy réznicowe, roztozone w okolicach
lotnisk, zapewniajgce decymetrowa doktadnos¢ na odlegtos¢ do 100 [ton].

Ladowanie samolotu jednym z najbardziej odpowiedzialnych etapow lotu,
szczegdblnie w trudnych warunkach meteorologicznych. Wspdtczesnie istniejgce
oprzyrzadowanie lotniskowe nie zapewnia ich wykonania z wymagang doktadno-
Scig i niezawodnos$cig. Stworzone wspodtczesnie satelitarne systemy lgdowania
samolotow i Smigtowcow, bazujgce na lokalnych satelitarnych systemach rozni-
cowych, pomyslnie rozwigzujg ten problem ipo wszechstronnych badaniach
beda mogty sie sta¢ podstawg systemow lgdowania.

4. Wyposazenie poktadowe samolotow przy korzystaniu z GPS

Wykorzystanie GPS wymaga umieszczenia na pokfadzie samolotu urzadzenia
antenowego, wysokoczestotliwosciowego kanatu odbioru, urzadzen do matema-
tycznej obrobki przyjetych sygnatdw, komputera o duzej szybkosci dziatania
i duzej pamieci, urzadzenia sprzegajacego z automatycznym systemem sterowa-
nia i nawigacji samolotu oraz czujnikow.

Wspdtczesne nawigacyjne odbiorniki GPS w potautomatycznym rezimie pra-
cy wykonujg zadania nawigatora wedtug planu przedlotowego i sterowania
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w locie. W zaleznos$ci od przeznaczenia odbiornika jego wbudowany komputer

rozwigzuje szereg zadan serwisowych. Sga to:

» ochrona i podawanie informacji o warunkach nawigacji w okolicach portéw
lotniczych,

» I3cznos$é przy pomocy standardowych acz z zewnetrznym wyposazeniem
i Srodkami obliczeniowymi oraz praca w srodowisku réznych systemow na-
wigacyjnych i informacyjnych,

» zbieranie i obrébka statystyczna w pamieci wewnetrznej odbiornika rezulta-
téw pomiaréw,

* wykonywanie pomocniczych operacji kontrolnych odbiornika oraz zmiana
warunkow odbioru sygnatow satelitarnych,

e odtwarzanie informacji zurzadzeh czujnikowych i dialogowy interfejs
z operatorem.

Odbidr danych z czestotliwoscig 1 [GHz] dla systemu GPS i 2 [GHz] dla syste-

mu GLONASS warunkuje potrzebe wspdlnej obrobki danych systemu GPS

i rezultatow pomiardéw z urzadzen pilotazowych i systemu sygnatow aerodyna-

micznych. Ta wilasciwo$¢ uzasadnia opracowanie systemu obrébki informacji

w czasie rzeczywistym z uwzglednieniem réznej dyskretyzacji podawania infor-

macji z systemu GPS i GLONASS, czujnikéw inercyjnych, czujnikéw katow

natarcia i $lizgu oraz dajnika ci$nienia dynamicznego.

Rozmieszczenie na pokfadzie samolotu czterech anten odbiorczych i odpo-
wiedniego zestawu odbiornikéw zapewnia mozliwos$¢ okreslenia wg danych GPS
katowych wspdtrzednych samolotu : kata pochylenia, przechylenia i $lizgu droga
fazowej demodulacji sygnatdw. Sprzyjajgcymi czynnikami utatwiajgcymi roz-
wigzanie takiego zadania sg duze liniowe wymiary7bazy pomiarowej i mate pred-
kosci ruchu katowego. Jednoczes$nie pojawiajg sie trudnosci z powodu wptywu
niejednoznacznosci w ocenie fazowego przemieszczania miedzy ré6znymi odbior-
nikami oraz uwzglednieniem deformacji. Badania na latajgcych laboratoriach
wskazujg, ze przy réwnoczesnym wykorzystaniu systemu GPS i GLONASS
osiggana jest doktadnosé rzedu 0.1 - 0.25 [°] w pomiarach katowych wspétrzed-
nych samolotu.

5. Wykorzystanie GPS do zadan sterowania i nawigacji.

Stosowanie GPS w systemach stabilizacji wysokos$ci kursu lub linii drogi
mozna odbywac sie wtrybie potautomatycznym lub automatycznym. W trybie
potautomatycznym odbiornik GPS wykorzystuje sie w urzadzeniach ustalania
poziomu lotu, kursu i stabilizacji wysokosci lotu lub kata kursowego
z rownoczesnym wykorzystaniem wysokos$ciomierza barometrycznego.
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W trybie automatycznym konieczne jest sprzezenie aparatury GPS
z elementami uktadu sterowania. Przyklad strukturalnego schematu zewnetrzne-
go konturu stabilizacji wysokosci pokazano na rys. 1.

Rys. 1. Schemat uktadu stabilizacji wysokos$ci z wykorzystaniem satelitarnego systemu GPS do
pomiaru wysokosci

Transmitancje odbiornika GPS opisuje sie czionem opdZnieniajgcym
WGs(p) =e”. Wartos$¢ statej czasowe przy wykorzystaniu GPS wynosi x =1
[s]. Przy wykorzystaniu systemu GLONASS iréwnoczesnym wykorzystaniu
systeméw GPS i GLONASS x=0.5 [s], W przypadku obrdébki danych
z wykorzystaniem pomiaréw wysoko$ciomierza barometrycznego stata przyj-
muje wartos¢ x—0.01 [s].

Rys. 2. Charakterystyki fazowe elementéw systemu sterowania.

16
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Rozpatrzymy teraz fazowe charakterystyki samolotu jako obiektu sterowania
w ruchu dbugo i krotkookresowym, fazowe charakterystyki inercjalnych przyrza-
déw pomiarowych i globalnego systemu pomiarowego. Wzgledne potozenie fa-
zowych charakterystyk wymienionych uktadéw dla hipotetycznego samo o
przedstawiono na rys. 2.

Przy statej czasowej samolotu w mchu krétkookresowym powyzej 0.1 [s po-
zgdane jest stosowanie przyrzaddéw zyroskopowych do pomiaru potozenia kato-
wego Dla statej czasowej ruchu krétkookresowego powyzej 10 [s] rozpatrywa-
nie pomiar katowego potozenia na podstawie czterech odbiomikow GPS moze
mie¢ znaczenie praktyczne.

Wphyw dyskretyzacji pomiaréw odbiornikiem GPS na stablllzaqe wysokosm
lotu lub linii drogi zalezy od wartosci statej czasowej samolotu w ruchu diugo-
okresowym. Nalezy zaznaczy¢, ze nawet dla najlzejszych samolotdéw klasy biz-
nesowej fazowa charakterystyka mchu dtugookresowego lezy bardziej ,,w lew
od fazowej charakterystyki GPS. Tym samym dla kompensacji op6znienie celo-
we jest typu

Knp= o + -
p

Badanie osobliwosci systemu stabilizacji wysokos$ci lotu z wykorzystamem od-
biornika GPS i wysokos$ciomierza barometrycznego realizuje sie metodg mode-
lowania matematycznego z uwzglednieniem charakterystyk wszystkich elemen-
tow uktadu sterowania. Na rys. 3 przedstawiono charakterystyki proceséw przej-
Sciowych przy zmianie poziomu lotu z 12000 do 16000 [stop].

Rys. 3. Rezultaty modelowania procesu przejsciowego przy zmianie poziomu lotu.
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Na wykresie przedstawiono zaleznos¢ wysokosci lotu od czasu z uwzglednieniem
systematycznych bledéw wysokosciomierza, wptyw dyskretyzacji pomiaréw
i dynamicznych odchytki wysokoSciomierza na biezace wskazanie wysokosci
lotu.

6. Podsumowanie.

Zastosowanie globalnego systemu informacji nie pozwala na rezygnacje
z stosowania tradycyjnych uktadéw sterowania i nawigacji. Rownoczes$nie nie-
zawodnos¢ nawigacji i sterowania trajektorig ruchu, doktadnos¢ pomiarow
wspotrzednych i skladowych predkosci znaczgco rosnie przy zastosowaniu od-
biornikéw GPS i GLONASS.

Analiza fazowych charakterystyk ruchu krétko i dtugookresowego samolotu,
fazowych charakterystyk odbiornika GPS i miernikdw inercyjnych pokazuje, ze
czesto$¢ pomiaréw 1 [Hz] wystarcza do wykorzystania w ukladach sterowania
ruchem dtugookresowym samolotu.

Perspektywicznym wydaje sie rozwijanie metod programowej obrébki danych
i interfejsu do sprzezenia odbiornikéw GPS w miernikami inercyjnym majace na
celu podniesienie dokfadnosci i czestosci pozyskiwania informacji. Przy braku
matematycznego opracowania pomiarow kompensacja dyskretyzacji pomiaiow
wymaga stosowania urzadzen korygujacych, wykorzystujacych przeksztatcenia
rozniczkowo-catkowe.

W zwigzku z duzg podazg technologii informacyjnych, wariantéw aparatury
systemow GPS, sposobdw ich integracji z aparaturg pokfadows i systemoéw ob-
robki informacji, ekonomiczna i techniczna celowo$¢ stosowania drozszych przy-
rzadow z lepszymi charakterystykami technicznymi i rozszerzonymi mozliwo-
Sciami wymaga szczegdtowej analizy ioceny osigganych efektéw. Przeprowa-
dzone badania dla kilku wariantéw samolotéw pokazuje, ze rozszerzenie wektora
mierzonych parametréw i podniesienie dokladnosci pomiaréw me pozwala po-
prawi¢ jakosciowych charakterystyk systemu sterowania samolotu.
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STATECZNOSC I NIELINIOWE DRGANIA, REGULARNE |
CHAOTYCZNE, PLYTY W OPLYWIE NADDZWIEKOWYM

ZBIGNIEW DZYGADLO, IDZI NOWOTARSKI, ALEKSANDER OLEINIK

Wojskowa Akademia Techniczna i Instytut Lotnictwa, Warszawa

Streszczenie. Rozpatrzono stateczno$¢ i nieliniowe drgania piyty o
skonczonej diugosci w ptaskim optywie naddzwiekowym z uwzglednieniem
sit Sciskajacych, dziatajacych w ptaszczyznie Srodkowej ptyty, ktére moga
powodowaé wyboczenie uktadu.

Zastosowano metode rozwiniecia wzgledem funkcji wtasnych i otrzymano
nieliniowy uktad réwnan rézniczkowych zwyczajnych. Przeprowadzono
analize rozwigzan tych réwnan. Wyznaczono granice statecznosci uktadu
oraz ustalono obszary wystepowania nieliniowych drgan regularnych i
chaotycznych ptyty w optywie naddzwiekowym.

1. Wstep

Zagadnienia drgan i statecznosci ukitadow powierzchniowych w
optywie naddzwiekowym maja juz bogatg literature (por. na przyktad [1], [2],
[5] - [10] i literature tam podang). Badano liniowe, autonomiczne i
nieautonomiczne problemy poczatkowo-brzegowe aerosprezystych drgan takich
uktadow [1], [8], [10], a takze problemy nieliniowe [2], [5], [6], [7]. [9].

Stosujac metody wspotczesnej dynamiki ukfadéw nieliniowych [2], [3],
[4] mozna <zbada¢ szereg interesujacych zjawisk wystepujacych w
aerosprezystych uktadach nieliniowych (por. [6], [7]).

W niniejszej pracy rozpatrzono nieliniowe drgania ptyty o skoniczonej
dlugosci w plaskim oplywie naddzwiekowym przy uwzglednieniu sit
Sciskajacych dziatajagcych w plaszczyznie s$rodkowej ukfadu, ktére moga
spowodowa¢ wyboczenie plyty. Zastosowano zlinearyzowang teorie
naddzwiekowego potencjalnego optywu oraz nieliniowe réwnanie drgan phyty

(por. [2], [5], [6], [7]).
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D3 +IW M jV/t- pan=-T-= AW())] @1
dx cbc2 dt

gdzie réznica cisnien Apjest okreslona wzorem [1],[6]
M2-2dW T dwW
+Ur

(2.2)
M -1 dt 0 8x
a sita dziatajaca w plaszczyznie phyty [1]
N[W (x,)]= NO-\\ +P0dv- vdw (2:3)
' dl e
Eh3
oraz 1; M = = 12(1-v 2)
Warunki brzegowe ptyty przyjmiemy w postaci:
dlax =0, (2.4)

dx1
Rownanie (2.1)—2.3) sprowadzimy do postaci bezwymiarowej
przyjmujac, ze przemieszczenie W jest odniesione do grubosci piyty h,
wsp6trzedna x—do dtugosci ptyty L, a czas t—do 1/co0,guzie

n D (2.5)
d0=-r2
L2 \P Ph

jest podstawowa czestoScig drgan rozpatrywanej plyty w prézni  przy
N[W(x,t)]=0. Réwnanie (2.1) - (2.3) mozemy wowczas zapisa¢ w postaci

wo dow dw . _4dow | dW

S LS (x]AT +yl— +x —+y2 =0 (26)
dxA dx~ dt: dt
gdzie

T ®oL (2.7)
Yi D Ma M 2-1

oraz
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(2.8)
\ Ootj g\ox J
_c0Lh2
C~ 2D ~ P=Ri>0
a warunki brzegowe (2.4)
dlax =01 W = - (2.9)

W  réwnaniu (2.6) wspotczynnik yi okreSla bezwymiarowe cisnienie
dynamiczne naddzwiekowego optywu, ktore decyduje o samowzbudnosci
rozpatrywanego  ukladu, a y2 jest wspoOtczynnikiem  tlumienia
aerodynamicznego, ktore rowniez wptywa na charakter drgar phyty.

Bezwymiarowa sita SOdecyduje o wyboczeniu ptyty, a czes¢ nieliniowa
sity S, ktora wystepuje w (2.8) ma wptyw na drgania w cyklach granicznych.

Réwnanie (2.6), (2.7), (2.8), z warunkami brzegowymi (2.9), umozliwia
analize regularnych i chaotycznych drgan nieliniowych rozpatrywanej ptyty w
optywie naddzwiekowym.

3. Rozwigzanie problemu

Rozwigzania réwnania (2.6) bedziemy poszukiwaé w postaci
rozwiniecia wzgledem znormalizowanego ukladu funkcji wiasnych Xj(x)
samosprzezonego, zlinearyzowanego problemu drgah rozwazanej plyty w
prézni. Ograniczajac sie do n wyrazOw w tym rozwinigeciu napiszemy

n

(3.1)
M
gdzie przy uwzglednieniu warunkéw brzegowych (2.9) mamy
Xj (x) =-J2sinj/DC (3.2)

Po podstawieniu (3.1) do réwnania (2.6) i zastosowaniu metody Galerkina
otrzymamy uktad réwnan dla funkcji W(t) o nastepujacej postaci
n

Wj (0 + TIW (1) + UYWj (t) +/ |Z]T bjkWk(t)

(3.3)

k-1
dlaj = 1,2,3,..,n,
gdzie oznaczono
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7=72/"4; u2=j2(j2- a) (3.4)
lu=rilx4; I=sjtv?2
bjk ~~2 k2 [1- (~1)J+]dla j *k (3.5)
bjk=0 dla j =k
Uktad réwnan (3.3) stanowi punkt wyjsciowy do numerycznej analizy
rozpatrywanego problemu.

4. Numeryczna analiza statecznosci i nieliniowych drgan plyty

Na poczatku uktad réwnan (3.3) uproscimy linearyzujac go.
Otrzymamy wdwczas
Wj{t) ¥ rjw.if) + Ujwj(t) + vV uib jkwk(t) =0 (4.1)

k=1

dlaj =123,...,n,
Przyjmujac rozwigzanie uktadu (4.1) w postaci
Wj(t) =aje™, j=123,..n (42)
otrzymamy réwnanie czestosci
A =det[(«j -0/ +iajTjjSj, +yubJk]- 0 (4.3)
j!k= 11213!_n!
z ktérego mozemy wyznaczy¢ krytyczne parametry samowzbudnych drgan
Y\ ~ Yikr > G =Gk (4.4)
oraz parametry divergentnej utraty statecznosci
Y\ ~ Y\div 0)=0 (4 5)

w zaleznosci od pozostatych parametrow problemu (a,8).

Rozwigzan réwnania (4.3) bedziemy poszukiwac na ptaszczyznie
li i gq=ffl>0 (46)
w zaleznos$ci od wartosci a przy ustalonych pozostatych parametrach problemu.
Otrzymamy waéwczas linie
ReA=0 i ImA=0 47
Punkty przeciecia tych linii przy q"0 wyznaczajg krytyczne parametry (4.4), a
dla g = 0 parametry (4.5).

Przyktadowe przebiegi linii (4.7) i potozenie Kiytycznych parametrow
(4.4) i (4.5) dla r6znych wartosci a pokazano na rys.2
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Na podstawie tych wynikéw wyznaczamy nastepnie granice obszarow

statecznosci i niestatecznosci ptyty na plaszczyznie vyicr, co pokazano
przyktadowo na rys.3.
Na tym rysunku linia AB wyznacza granice drgan samowzbudnych typu flatter,
na ktorej wystepuje bifurkacja Hopfa [2],[3],[4].[6], Linia CDE okresla granice
diwergencji, czyli statycznej niestatecznosci pierwszej i drugiej postaci drgan
wiasnych rozpatrywanej plyty w optywie naddZzwiekowym. Na tych granicach
wystepuja bifurkacje siodto-wezet [2],[4].[6],

Na nastepnym rys.4. pokazano w powiekszeniu obszary niestatecznosci,
ktore wystepuja w otoczeniu punktéw DBF z rys.3.

Analize nieliniowych drgan przeprowadzono catkujgc numerycznie uktad
rownan (3.3) dla n = 6 przy zatozeniu (3=0.

Wyznaczano przebiegi przemieszczenia ptyty W(x,t) dla ustalonej
wartosci X = x5 = 0,75, gdzie na og6t wystepuje maksymalna warto$¢ ugiecia
pltyty w optywie naddZzwiekowym. Na tych wykresach oznaczono
W =W(t) =W (x0,t) 4.8)

Na rysunkach 5-9 pokazano przebiegi drgan (4.8) w punktach 1-5
zaznaczonych na rys.3.

Na rys.5 i 6 przedstawiono drgania w punktach 1,2, ktére wystepujg w
obszarze statecznym. Drgania te majg charakter asymptotycznie stateczny. Na
rys 7. pokazano drgania w punkcie 3, gdzie wystepuje okresowy cykl graniczny
drgan samowzbudnych. Na nastepnych rys. 8 i 9 wystepujg drgania w punktach
4,5 i majg charakter nieliniowej diwergenciji.

Na nastepnych rysunkach 10-13 pokazano przebiegi drgafh w punktach
6-9 zaznaczonych na rys.4. Sg to punkty w otoczeniu réznych granic
statecznosci i niestatecznosci, ktore dla wybranej wartosci y t= 100 sg potozone
blisko siebie.

Z rysunkow tych wynika, ze w punkcie 6 (rys. 10), dla er =3,3,
wystepuje nieliniowa diwergencja ukfadu, a obok w punkcie 7 (rys. 11), dla a
= 3,325, drgania sg asymptotycznie stateczne. W nastepnym punkcie 8 (rys. 12),
dla a = 3,3356, wystepuje cykl graniczny okresowych drgai samowzbudnych, a
w punkcie 9 (rys.13), dla a = 3,35, zndéw wystepuje nieliniowa diw'ergencja
uktadu.

Na dalszych rysunkach przedstawiono przebiegi drgan w punktach 10
i 11 zaznaczonych na rys.4. Wystepuja one w poblizu liniowej granicy
diwergencji ukfadu yi- 114,195 dlaa > 2,6.

W tych punktach wystepujg chaotyczne cykle graniczne. W punkcie 10
(rys. 14) potozonym w poblizu granicy BF, dla y,= 114 i a =3,2, widac
wyrazne, nieliniowe drgania chaotyczne uktadu.
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Rys. 2. Linie ReA=0, ImA=0
(n=6, 8=0.05)

Rys. 3. Obszary niestatecznosci ptyty
(n=6, 5=0.05)
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Rys. 4. Obszary niestatecznosci w otoczeniu punktéw DBF

Rys. 5. vi=200, ct=1.5 Rys. 6. Yi=50, a=1.0

Rys. 7. ¥i=200, a=2.5 Rys. 8. Yi=50, a=2.588
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RyS. 9. vi=50, 0=4.0

Rys. I1.y*"00, 0=3.325

Rys. 13. yi=100, 0=3.35
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250

Rys. 10. Yi=100, a=3.3

Rys. 12. Yi=100, 0=3.3356

Rys. 14. Yi=1 14, 0=3.2
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W dalszym punkcie 11 (iys.15), dla /,= 114,8 i a = 3,8 , rdwniez
wystepuja podobne nieliniowe chaotyczne drgania ukfadu.
Jest to potwierdzone na nastepnym rysunku 16, na ktérym pokazano na

ptaszczyznie fazowej — , W(t) obraz drgan w tym samym punkcie.

5. Podsumowanie

W pracy przedstawiono wyniki numerycznej analizy statecznosci i
nieliniowych drgan plyty w oplywie naddzwiekowym. Ustalono przebiegi
granic niestateczno$ci dynamicznej (flatteru) oraz niestatecznosci statycznej
(diwergencji) uktadu w zaleznosci od ci$nienia dynamicznego przeptywu i sity
Sciskajacej dzialajgcej w ptaszczyznie phyty.

Stwierdzono wystepowanie diwergencji pierwszych dwoch postaci
drgan wiasnych piyty, do ktérych stycznie dotyka linia graniczna dynamicznej
niestateczno$ci uktadu.

Po uwzglednieniu nieliniowosci zbadano przebiegi drgan w otoczeniu
granic niestatecznosci i stwierdzono wystepowanie przenikania sie obszaréw
niestatecznosci statycznej i dynamicznej oraz drgania chaotyczne dla réznych
parametrow uktadu.

05

dw/dt 0

Rys. 15. Yr=| 14.8, c=3.8 Rys. 16.y,=1 148, a=3.8
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ZASTOSOWANIE TEORII BIFURKACJI DO ANALIZY DYNAMIKI
SAMOLOTU NA DUZYCH KATACH NATARCIA

Zbigniew dzygad4ol, Krzysztof Sibilski2

lInstytut Lotnictwa, 2Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Wspéiczesne samoloty wojskowe moga wykonywaé manewry na duzych
okolokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia. Klasyczne metody badania
statecznosci ruchu w tym zakresie katow natarcia zawodza. Teoria bifurkacji jest
interesujgcym narzedziem pozwalajgcym na analizg osobliwosci dynamiki lotu w tym
zakresie eksploatacyjnym samolotu. W pracy przedstawiono wyniki bifurkacyjnej
analizy ustalonych stanéw lotu samolotu ze skrzydtem pasmowym. Przedstawiono
takze rezultaty cyfrowej symulacji samowzbudnych ruchéw samolotu typu ,,wing-
rock”. Badania te przeprowadzono dla dwu wariantéw obcigzen aerodynamicznych —
stacjonarnych i niestacjonarnych (z uwzglednieniem histerezy wspotczynnikéw
aerodynamicznych). Przy wyznaczaniu obcigzen niestacjonarnych wykorzystano model
ONERA przeciagniecia dynamicznego. Wyniki otrzymane przy zatozeniu aerodynamiki
niestacjonarnej majg cechy rozwigzan chaotycznych

Wazniejsze oznaczenia

m - masa samolotu

VO - predkos¢ lotu

p,qr - predkosci katowe przechylania, pochylania i odchylania

Pxa, Pyg Pza - skladowe wektora sity aerodynamicznej na osie predkosciowego
uktadu wspdtrzednych

S - wektor sterowania

T - wielko$¢ wektora ciggu

Xg'y» z8 _wspotrzedne srodka masy samolotu

z - wektor stanu

a - kat natarcia samolotu
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OH kat zaklinowania statecznika
p kat $lizgu samolotu
Sn- Sy, Si odpowiednio katy wychylenia steru wysokosci, kierunku i lotek
& faz katy wychylenia ciagu silnika odpowiednio w ptaszczyznie
skrzydet i w ptaszczyznie symetrii kadtuba
0 kat przechylenia samolotu
0 kat pochylenia samolotu
r kat odchylenia samolotu
1. Wstep

Do niedawna mozliwo$¢ wystepowania chaosu w rzeczywistych uktadach
fizycznych praktycznie nie byla brana pod uwage. W chwili obecnej, dzieki
szerokiemu stosowaniu komputeréw do rozwigzywania probleméw dynamicznych
sytuacja sie zmienita. Wystepowanie nieregularnych ruchéw nieliniowych uktadéw
dynamicznych uznano za fakt oczywisty. Takie zachowanie sie nieliniowych
uktadoéw nazwano chaosem deterministycznym [1, 2, 3], Ze zjawiskiem chaosu
deterministycznego jest scisle zwiazana teoria bifurkacji.

Bifurkacjg nazywa sie jakoSciowg zmiane dynamiki, pojawiajaca sie przy
zmianie parametru ukfadu. W nieliniowych ukfadach dynamicznych wystepujg
roznego rodzaju bifurkacje, inaczej moéwigc punkty rozgalezienia rozwigzan
badanych ukfadow zalezace od wartosci parametrow tych ukladéw. Rozwigzania
majace charakter chaotyczny pojawiajg sie zazwyczaj dla wartosci parametréw,
przy ktérych wystgpita dostatecznie duza liczba bifurkacji.

Przyktadami prostych bifurkacji potozen réwnowagi moga by¢: bifurkacja
Hopfa i bifurkacja typu siodto wezet.

W wyniku bifurkacji Hopfa, potozenie réwnowagi, ktére bylo statecznym
ogniskiem zmienia sie w ognisko niestateczne. W przypadku gdy badany uktad jest
nieliniowy, to dookota takiego ogniska moze wystapi¢ stateczny cykl graniczny
okresowych drgan samowzbudnych.

W przypadku gdy jedna z warto$ci wilasnych rozwigzania jest rzeczywista
i zmienia znak z ujemnego na dodatni, otrzymuje sie zmiane potozenia réwnowagi
ze statecznego wezta na niestateczne siodto, a nastepnie znéw na stateczny wezet.
Tego rodzaju bifurkacja nazywana jest bifurkacja siodto-wezet. W takim przypadku
wystapi divergentna utrata statecznosci ukfadu i skonczone przemieszczenie w
ujeciu nieliniowym.

W nieliniowych ukfadach dynamicznych wystepuje takze szereg innych
znacznie bardziej ztozonych bifurkacji potozenia réwnowagi oraz trajektorii
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fazowych. Na ogdt przy dostatecznie duzej liczbie bifurkacji pojawiaja sie ruchy
chaotyczne.

2. Postawienie zagadnienia

2.1. Nieliniowe réwnania ruchu

Ruch statku powietrznego opisywany jest za pomocg ukfadu silnie
nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych. llos¢ tych réwnan zalezy od
przyjetego modelu fizycznego statku powietrznego. Przy zatozeniu klasycznego
modelu nieodksztatcalnego samolotu z ruchomymi powierzchniami sterowymi
réwnania te mozna zapisa¢ w nastepujacej postaci [4]:

z =f(2(0,S(0) (i)

W réwnaniu (1) Z oznacza wektor stanu, S wektor sterowania. Jezeli réwnania
ruchu $rodka masy samolotu =zapisane sg w predkoSciowym ukiadzie
wspotrzednych, a rownania ruchu nieodksztatcalnego kadtuba samolotu wzgledem
Srodka masy zapisane sg w ukiadzie zwigzanym wektor stanu Z mozna zapisac
W postaci:

()
(3)
m
-g cos0 sin0 sinfi- (sin0 cosa - cos 0 cos <Psin a) cos /?
J
fi =<t~{pcosa +rsina)tgjB--------—- - Fsmf{a+<9F2)+Pza+
mV cos P @

- mg(sin 0 sina +cos0 cos (Pcosa)+Pz
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0O -r g
r 0 -p J
-qg p 0
1 sin0 tg6> cos0 tg0
\fi,f*,foY = 0 cos® ~sino  WP.QrY (5)

0 sinOsec© cos0 sec©

\AoJnIn=A/-Aa JR,00r

gdzie:
J X 0 J xz
— 0 g, 0 - jest macierza bezwtadnosci,
oxz 0 Jz

My - wektor momentu pochodzacego od silnikow i efektow giroskopowych:

MF = =S (ri +J/-®I7 (6)

r - wektor fgczacy srodek masy samolotu z punktem przytozenia sity ciggu i-tego
silnika;

F, - wektor sity ciggu i-tego silnika;

Jpi - biegunowy moment bezwladnosci silnika;

oi Fj- wektor predkosci katowej i-tego silnika;

Q,. - wektor predkosci katowej samolotu.

Ma - wektor momentu aerodynamicznego

Macierze transformacji AGi Aadane sg zalezno$ciami:

cos sinV? o+ cosO o -sSm<9 0 0

ACc —- sinW  cosa7 o 0 1 0 0 cos<p sm <P ?
0 -0 1 Sin®© o c0s<9 o -SiN<P  coso
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- cosp cosa sin/?cosa sina
Aa= -sin/? cosP 0 (8)
- cosPsina - sinPsina - cosa

2.2. Teoretyczne podstawy bifurkacyjnej analizy dynamiki ruchu samolotu

W teorii systemdw dynamicznych pierwszym krokiem analizy nieliniowego
uktadu réwnan rdzniczkowych jest ocena statecznosci stanoéw ustalonych danego
systemu. Stan ustalony jest wyznaczony poprzez przyréwnanie do zera pochodnych
i rozwigzaniu ukfadu rownan algebraicznych. Na podstawie twierdzenia Hartmana-
Grobmana mozna stwierdzi¢, ze lokalna stateczno$¢ quasi-ustalonego stanu lotu jest
zdeterminowana poprzez wyznaczenie wartosci whasnych zlinearyzowanego wokat
potozenia réwnowagi ukiadu rézniczkowych roéwnan ruchu. Jezeli cho¢ jedna
z wartosci wiasnych ma dodatnig czes$¢ rzeczywistg wowczas potozenie rownowagi
jest niestateczne. Mozna udowodnic¢, ze jezeli zlinearyzowany uktad réwnan jest
nieosobliwy, wowczas stan ustalony systemu dynamicznego jest ciagta funkcjg
parametréw stanu. Zatem stany ustalone réwnan opisujacych ruch statku
powietrznego sa ciggtymi funkcjami wychylen powierzchni sterowych. Zmiany
stateczno$ci wystapig wtedy, gdy przynajmniej jedna z wartosci wiasnych
zlinearyzowanego uktadu réwnan ruchu statku powietrznego zmieni swdj znak.
Zmiany stateczno$ci stanu ustalonego prowadzg do jakoSciowo r6znej odpowiedzi
systemu i sg zwane bifurkacjami. Granice stateczno$ci mogg by¢é wyznaczone
poprzez poszukiwanie stanéw' ustalonych posiadajagcych przynajmniej jedng
warto$¢ wiasng z zerow's czescig rzeczywista.

Teoria bifurkacji nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych zajmuje
sie uktadem réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu:

Z()=f(Z(t\ju), Z£91", se3i ©

zaleznym od parametru fi i opisujgcym ruch ukladu dynamicznego

W n - wymiarowej przestrzeni euklidesowej 51". Zaklada sie, ze opisany
rownaniem (1) ukfad ma asymptotycznie stabilne rozwigzanie stacjonarne Z=0.
Oznacza to, ze dla wszystkich Z(0) nalezacych do tego otoczenia spetnione sg
warunki:

a) trajektoria Z(t) spetnia warunek: |z(f)] <e dlaOO0
b) |z(f)|->0'dla t—200
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Rozwigzanie problemu polega na znalezieniu odpowiedzi na pytanie, jak zmiana
parametru /i wplynie lokalnie na otoczenie punktu Z=0. Ze wzgledu na to, ze dla
wszystkich /u spetnione jest réwnanie:

f(0,/0 =0 (10)

moznaje zapisa¢ w postaci:
Z(t)=H 1z =f(Z,//) (U)

Przy czym H' =Dzf(0,p) jest kwadratowg macierzg charakterystyczng
o elementach danych réwnaniem:

Hi=y-M (i2)
L dzj

za$ nieliniowa funkcja wektorowa f spetnia warunki:
f(0./1)=0, 2zf(0,//)=0 (13)

W procesie badania statecznosci stacjonarnego rozwigzania rownania (3) (Z- 0) ma
wspominane juz powyzej twierdzenie Hartmana-Grobmana. Stanowi ono, ze jezeli
wszystkie wartosci wilasne macierzy charakterystycznej U, zlinearyzowanego
uktadu (9) lezaw lewej poOtptaszczyznie zespolonej, tj.:

Re(/l,-)<0, dla/=1,2,3,....,« (14)

wolwczas istnieje pewna cigglta, homomorficzna transformacja zmiennych
sprowadzajaca lokalnie nieliniowy ukfad réwnan (9) do uktadu liniowego. Oznacza
to, ze jezeli stacjonarne rozwigzanie zlinearyzowanego ukiadu réwnan jest
asymptotycznie stateczne, to rowniez stateczne jest rozwigzanie ukiadu
nieliniowego. Z twierdzenia Hartmana-Grobmana wynika réwniez, ze kazda
jakosciowa zmiana nieliniowego uktadu dynamicznego jest wskazywana przez
zerowe czesci rzeczywiste wartosci wihasnych macierzy charakterystycznej
uktadu zlinearyzowanego.

3. Bifurkacyjna analiza wybranych standw lotu statkéw powietrznych
W dotychczasowej literaturze mozna znalez¢ szereg opracowar dotyczacych

zastosowan teorii bifurkacji i chaosu deterministycznego do analizy zagadnien
dynamiki  lotu  statkbw  powietrznych.  Pierwsze prace  publikowane
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w ogdlnodostepnej literaturze $wiatowej dotyczace bifurkacyjnej analizy dynamiki
lotu samolotu pojawity sie na poczatku lat osiemdziesigtych. Publikowane prace
dotyczylty gitoéwnie probleméw niestatecznosci oscylacji typu ,wing rock”,
niestatecznosci spiralnej, wprowadzenia w korkocigg i dynamiki ptaskiego
korkociagu ([5], [6], [7], [8], [9]). Analiza literatury wykazuje, ze zastosowanie
teorii bifurkacji do badania dynamiki lotu na nadkrytycznych katach natarcia jest
wysoce wydajnym narzedziem pozwalajagcym na efektywne badanie osobliwosci
tego lotu W tym zakresie parametrow eksploatacyjnych samolotu. Dynamika lotéw
sterowanych na duzych okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia jest
stosunkowo mtoda dziedzing dynamiki lotu. Na wiele istotnych pytain dotyczacych
statecznosci i bezpieczenstwa lotu nie uzyskano dotad zadawalajacych odpowiedzi.
Ze wzgledu na nieliniowo$¢ dynamiki lotu samolotdw manewrowych,
wystepowanie zjawiska histerezy obcigzen aerodynamicznych, nie moga by¢ w tym
przypadku stosowane dobrze opracowane metody badan dynamiki lotu samolotow
konwencjonalnych.

Typowym zjawiskiem wystepujagcym w trakcie lotu na duzych katach natarcia
jest tzw. ,,wing-rock™’ (kotysanie sie skrzydel). Jest to zjawisko samowzbudne, ktére
mimo ze wystepuje juz na podkrytycznych katach natarcia, moze by¢, ze wzgledu
na silnie nieliniowy charakter zaliczane do zjawisk towarzyszacych hiper- i super -
manewrowosci. Ze wzgledu na fakt, ze ,wing-rock” jest na ogdl zjawiskiem
niebezpiecznym, celowe jest jego blizsze rozpoznanie tego zjawiska. Badania
dynamiki tego mchu podejmowane byty w wielu pracach [10], [11], [12], [13],
[14], [15], [16], [17], We wszystkich cytowanych pracach przyjmowano statyczne
charakterystyki aerodynamiczne samolotu. Jednak, ze wzgledu na oscylacyjne
zmiany kata natarcia wystepujace na duzych, okotokrytycznych i nadkrytycznych
katach natarcia, oczywistym jest wystepowanie zjawisk zwigzanych z
niestacjonamoscig optywu. W oparciu o dane uogOlnionego samolotu (czes¢
charakterystyk i danych masowych oparto o zmodyfikowang wersje samolotu
,Iryda”) przeprowadzono badania symulacyjne oscylacji typu ,,wing-rock”.

Pierwszym krokiem analizy zjawiska bylo przeprowadzenie analizy
stateczno$ci stanéw ustalonych samolotu. Wyniki tej analizy uzyskane dla
,uogolnionych” danych samolotu szkolno-bojowego wyposazonego w skrzydto
pasmowe przedstawiono na rysunkach 1-6. Dane masowe, cze$¢ danych
geometrycznych i aerodynamicznych badanego samolotu oparto o dane samolotu
»lryda”.
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niestatecznosci spiralnej samolotu; przy czym ,,U” i ,,N” oznaczajg odpowiednio
stany ustalone odpowiadajace ujemnej i dodatniej predkosci katowej przechylania.
Powyzsze rysunki ukazujg, ze dla katdw wychylenia statecznika 8H wigkszych
od -9° stany ustalone badanego samolotu sg stateczne. Warunki réwnowagi
samolotu odpowiadajace okreSlonemu wychyleniu steru wysokosci moga by¢
okreslone poprzez wykre$lenie pionowej linii odpowiadajgcej danemu wychyleniu
steru. Kazdy punkt przeciecia tej linii z krzywymi stanu ustalonego okresla
wszystkie mozliwe stany ustalone samolotu. Otrzymane wyniki sg jakoSciowo
zgodne z wynikami uzyskanym dla samolotu F-14 przedstawionymi w pracy [18],
Katy wychylenia steru wysokosSci nalezagce do przedzialu <-9, -12,8>
wyznaczajg obszar niestatecznych stanéw ustalonych. Zmiana statecznosci
nastepuje na skutek dwu bifurkacji Hopfa (dla 57=-9° i Sh=-12,8°). Bifurkacje
Hopfa moga prowadzi¢ do niestatecznych ruchéw periodycznych. Ruchy tego typu
sg przedstawione na rysunkach 5.28-58. Rysunki tc przedstawiajg wyniki cyfrowej
symulacji ruchu badanego samolotu. Zaburzenie ruchu polegato na przemieszczenia
steru wysokosci od -7° do -9°. Spowodowato to przemieszczenie samolotu w
obszar niestatecznych stanéw ustalonych. Skutkiem tego pojawily sie stopniowo
narastajgce oscylacje o okresie okoto 3 sek. Symulacje przeprowadzono przy
zalozeniu dwu modeli aerodynamiki samolotu — quasi stacjonarnego
i niestacjonarnego, uwzgledniajgcego histereze i zjawisko gtebokiego
przeciggniecia dynamicznego. Niestacjonarne charakterystyki uzyskano stosujgc
zmodyfikowang metode pasowa. Niestacjonarno$¢ optywu profilu na duzych katach
natarcia modelowano metodg ONERA. Wspotczynniki rownan rézniczkowych tego
modelu zaczerpnigeto z prac 119], [20], [21], Rysunki przedstawiono w dwu
kolumnach. Wyniki zestawione w pierwszej uzyskano dla stacjonarnych wartosci
wspotczynnikow aerodynamicznych. Wyniki zestawione w kolumnie drugiej
uzyskano przy zatozeniu, niestacjonarnych wspdtczynnikéw aerodynamicznych.

t[sekl tisety

Rys. 7 Przebieg kata natarcia - ruch regularny Rys- 8 Przebieg kata natarcia - ruch chaotyczny
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W wyniku wejscia samolotu w obszar niestatecznych standéw ustalonych
pojawity sie charakterystyczne oscylacje. Oscylacje te polegajg gtownie na
kotysaniu samolotu ze skrzydfa na skrzydto. Kotysania te majg amplitude okoto 30°
(dla kata przechylania), 7° dla kata natarcia i $lizgu. Predkos¢ lotu zmniejsza sie.
Okres oscylacji odpowiadajacych zmianom kata pochylenia samolotu jest réwny
okresowi wahan fugoidalnych samolotu. W przypadku przyjecia stacjonarnego
modelu aerodynamiki oscylacje te maja charakter drgan o cyklu granicznym.

Dla niestacjonarnych obciagzen aerodynamicznych uzyskano jakosciowo inny
obraz rozwigzan. W miejsce regularnych oscylacji o statej amplitudzie pojawity sie
ruchy nieregularne, posiadajgce cechy charakterystyczne dla rozwigzan
chaotycznych.

3. Uwagi koncowe

Ze wzgledu na silne nieliniowos$ci stateczno$¢ ruchu samolotu na duzych
okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia nie moze byé badana
klasycznymi metodami. Bifurkacyjna analiza dynamiki ruchu samolotu jest
pozytecznym narzedziem pozwalajacym na zbadanie osobliwosci lotu samolotu w
tym zakresie katow natarcia.

Silne nieliniowos$ci charakteryzujagce matematyczny opis dynamiki lotu
samolotu, potgczone z nieliniowoSciami przyjetego modelu niestacjonarnej
aerodynamiki spowodowaty pojawienie sie nieregularnych rozwigzan réwnan ruchu
samolotu, posiadajgce cechy chaosu. Otrzymane wyniki wydajg sie byc¢
interesujgce. Konieczna jest jednakze ich dalsza analiza (np. widma mocy, czy tez
wyznaczenie map Poincare’go) pozwalajgca na kategoryczne stwierdzenie, czy
otrzymane rozwigzania sg rozwigzaniami chaotycznymi. Analizg tych zagadnien
zajmiemy sie w dalszych pracach.
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Problematyka artykutu dotyczy opracowania modelu dynamiki lotu sterowanej
rakiety dla potrzeb symulatora szkolenia dywizjonu rakiet. W pracy przedsta-
wiono przydatny do symulatora model matematyczny dynamiki rakiety oparty na
zwrotnosciowych réwniach ruchu oraz wyznaczonych zwigzkach na przecigze-
nia. Nieznane wspoétczynniki modelu wyznaczono metodami komputerowe) iden-
tyfikacji w oparciu o wyniki pomiaréw przebiegéw czasowych wspo6trzednych
potozenia rakiety oraz komend kierowania zarejestrowanych podczas rzeczywi-
stych strzelan poligonowych.

1. Wstep

Wysokie wymagania stawiane przed personelem obstugujacym ztozony tech-
nicznie sprzet bojowy z jednej strony, z drugiej za$ wysokie koszty szkolenia
zwigzane zwlaszcza z uzyciem Srodkéw bojowych, determinujg wykorzystanie w
procesie szkolenia wojsk réznego rodzaju imitatoréw i symulatoréw. Podstawg
ich dziatania sg modele matematyczne, opisujgce istotne z punktu widzenia wy-
magan symulatora wiasnosci symulowanych obiektow lub proceséw i umozli-
wiajace w efekcie wyznaczenie niezbednych do symulacji biezacych parametrow
obiektu (procesu). Problematyka niniejszego artykutu dotyczy witasnie sformuto-
wania matematycznego modelu dynamiki lotu sterowanej rakiety, przydatnego do
opracowywanego w ITWL symulatora szkolenia dywizjonu rakiet.

W procesie modelowania matematycznego podstawowe znaczenie ma prze-
znaczenie modelu w symulatorze i zwigzane z tym wymogi stawiane przed mo-
delem. Dla poszukiwanego modelu dynamiki powyzsze kryteria wynikajg z ana-
lizy' strukturalnej i funkcjonalnej pracy bojowej dywizjonu rakietowego, ktdrego
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schemat ideowy przedstawiono na rys.l. Mozna w nim wyrdzni¢ zwalczany cel,
rakiete ziemia-powietrze naprowadzang w rozpatrywanym przypadku w dwdch
wzajemnie prostopadtych ptaszczyznach naprowadzania (kanaty Ii Il) odpowia-
dajgcych ptaszczyznom sterowania rakiety oraz Stacje Naprowadzania Rakiet
(SNR), generujaca komendy kierowania K na podstawie okreslanych radioloka-
cyjnie biezacych potozen atakowanego celu rc i naprowadzanej na cel rakiety Ir

Stacja Naprowadzania
Rakiet

Rys. 1. Struktura ideowa dziatania dywizjonu rakietowego

Z przedstawionego opisu i przeprowadzonych analiz pracy systemu wynika, ze
opracowywany dla potrzeb symulatora model dynamiki powinien by¢ sterowany
komendami naprowadzania i generowac biezgce wspdtrzedne potozenia (tor lotu)
rakiety niezbedne do realizacji procesu jej naprowadzania. Ogoélny model dyna-
miki lotu sterowanej rakiety spetniajacy powyzsze wymogi przedstawiono wp.2.
opracowania.

Innym niezwykle waznym wymogiem stawianym przed modelem jest doktad-
no$¢ odwzorowania rzeczywistosci przez opracowany model. Z tych tez wzgle-
déw oraz z uwagi na brak w dostepnej autorom literaturze danych niezbednych
do petnego opisu modelu, potrzebne charakterystyki dynamiczne modelu wyzna-
czono metodami komputerowej identyfikacji obiektow dynamicznych w oparciu o
zarejestrowane wyniki strzelan poligonowych. Uzyskane wyniki identyfikacji
wraz z wskaznikami jakosci identyfikacji oraz metodami przygotowania zareje-
strowanych danych z prob dla potrzeb identyfikacji modelu przedstawiono w p.3.
artykutu. Wyniki poréwnawcze otrzymane na drodze komputerowej symulacji
opracowanego modelu dynamiki sterowanej rakiety oraz obrébki wynikéw prob,
pozwalajgce na jakosciowg ocene doktadnosci modelu (weryfikacje modelu) za-
mieszczono w p.4.
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2. MODEL DYNAMIKI LOTU STEROWANEJ RAKIETY

Przeznaczeniem modelu dynamiki rakiety w modelu symulacyjnym jest gene-
racja biezagcych wspotrzednych liniowych potozenia (symulacja toru lotu) stero-
wanej komendami naprowadzania rakiety. Z uwagi na powyzsze, rOwnania ruchu
sformutowano w postaci tzw. réwnan zwrotnosciowych, okreslajagcych zmiane w
czasie parametrow toru lotu w funkcji przecigzen oddziatywujacych na obiekt.
Ponadto przyjecie takiego modelu opisu dynamiki lotu rakiety podyktowane byto
mozliwoscig przeprowadzenia identyfikacji nieznanych charakterystyk modelu.

Mozna wykaza¢ [8], ze ruch rozpatrywanej rakiety przy nastepujacych zato-
zeniach:

-poczatek uktadu wspotrzednych zwigzanego z obiektem Oxyz lezy w $rodku
masy, za$ 0§ Ox jest podtuzng osig symetrii (rys.2),

- kat przechylenia rakiety jest zerowy (funkcja jej autonomicznego uktadu stabi-
lizacji),

- pomija sie katy natarcia i $lizgu (mate dla rozpatrywanego obiektu),

Rys.2. Uktad aerodynamiczny rakiety oraz uktady wspétrzednych

-przecigzenie Ha okre$lone jest przez sktadowe w uktadzie zwigzanym ze ste-
rami Oxsyss (rys.2.), poniewaz w tym uktadzie ze wzgledu na uktad aerody-
namiczny i napedowy rakiety powstajg sity, a w efekcie przecigzenia aerody-
namiczne i pochodzace od silnika,

mozna opisa¢ matematycznie rownaniem wektorowym o postaci
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=gEt(V0)a,s)E1(9,e) nG(9) +EsnA(K,...) (D)

gdzie:
Vo, 9, s - predkos¢ lotu oraz kat pochylenia i kursu toru lotu rakiety,
E - macierz transformacji Eulera,

Et - macierz transformacji rowna

cosecos9 sine cos 9 -sin 9
Et = -cosesin9/Vo -sinssin9/Vo -cos9/Vo
-sins/Vocos9 cose/Vocos9 0

E s - macierz transformacji z ukfadu Oxsyszs do uktadu Oxyz o postaci

1 0 0
Es= 0 -V2/2 -V2/2
0 V2/2 -V2/2

ngqg - wektor przecigzen grawitacyjnych w uktadzie Oxyz réwny
n(j=J-sin9 0 cos9 ! ,
n A - wektor przecigzen aerodynamicznych i od silnika rakietowego,

Zaleznos$¢ (1) jak wida¢ stanowi postulowane zwrotnosciowe réwnania ruchu
sterowanej rakiety i wraz ze zwigzkami kinematycznymi predkosci liniowych w
postaci

XY Z ICOSeCOSQ sin. cos9 —sin9jJT @)

]=v»
umozliwia wyznaczenie biezacych parametrow toru lotu i ostatecznie wspotrzed-
nych liniowych potozenia rakiety pod warunkiem, ze znane sg biezace wartosci
wektora przecigzen nA. W rzeczywistosci brak jest danych literaturowych

(wspdtczynnikéw sit i momentdw aerodynamicznych rakiety, charakterystyk jej
uktadu sterowania, ciagu silnika rakietowego itp.) pozwalajgcych na zdefiniowa-
nie wprost relacji miedzy sktadowymi rozwazanego wektora, a wartosciami ko-
mend naprowadzania i parametréw lotu. W zwigzku z tym, zalezno$ci umozli-
wiajgce wyliczenie sktadowych przecigzenia (model przecigzen) niezbednych do
symulacji lotu sterowanej rakiety, wyznaczono w pracy jak wspomniano wcze-
$niej, metodami identyfikacji (metoda regresji [2,5,6] oraz metoda stochastyczng

[7D).
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Wymogiem przeprowadzenia identyfikacji, obok posiadania niezbednych da-
nych z préb na rzeczywistym obiekcie, jest zatozenie (przewidzenie) ogdlnej po-
staci poszukiwanych zaleznosci, w tym wypadku modelu przecigzen. W oparciu
o wiasnosci konstrukcyjne i aerodynamiczne modelowanej rakiety i jej uktadu
sterowania oraz majac na uwadze dynamike procesOw sterowania i generacji
przecigzen, przyjeto dla potrzeb identyfikacji metoda regresji model przecigzen w
postaci

2 d(i) 2 d()
-a* +£ biri*"
2 2 jci) ©
nAz =2>1— «al + E bj—~ Kn,
A =i dtl & j=o ~ dt)

za$ dla metody stochastycznej zgodnie z wymaganiami tej metody w postaci
rownan roznicowych

2 2
N Y5« i-0 H
Q)
nA  =Z AinAz . + Z BjKIVj »
3 il > j=0 J
gdzie:
Ki,Ku - komendy kierowania odpowiednio w kanale | i Il naprowadzania,

as,bj,Ai,Bj - nieznane (podlegajace identyfikacji) wspdtczynniki.

Powyzsze zaleznosci stanowia wariantowe (zaleznie od stosowanej metody
identyfikacji) sformutowanie poszukiwanego modelu przecigzen i alternatywnie,
wraz z réwnaniami ruchu (1) oraz zwigzkami kinematycznymi (2) definiuja
0golny (ze wzgledu na nieznane wspétczynniki) model dynamiki lotu sterowanej
komendami naprowadzania rakiety, spetniajacy pod wzgledem sterowania i po-
staci uzyskiwanych wynikéw wymogi opracowywanego symulatora.

3. IDENTYFIKACJA MODELU DYNAMIKI

Problem identyfikacji przedstawionego w p.2. modelu dynamiki sterowanej
rakiety sprowadza sie w istocie do wyznaczenia (identyfikacji) nieznanych
wspotczynnikéw wystepujacych w zwigzkach na przeciazenia (3) i (4). Z kolei z
postaci tych zalezno$ci wynika, ze do przeprowadzenia identyfikacji niezbedna
jest znajomos¢ przebiegdw czasowych skfadowych przecigzenia n A rakiety oraz
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komend naprowadzania. Podstawg do okre$lenia powyzszych przebiegéw sg za-

rejestrowane podczas strzelan poligonowych sygnaty SNR. Sposob akwizycji sy-

gnatdw i ich obrobki do postaci przydatnej do identyfikacji omowiono ponizej.
Na rys.3. pokazano schematycznie sposob rejestracji sygnatow SNR przez ze-

Rys.3. Pomiar sygnatéw SNR

staw pomiarowy. Zgodnie ze schematem na wyjsciu z uktadu okreslania wsp6t-
rzednych (UOW) rejestrowane sg sygnaly zawierajgce informacje o biezagcych
wspétrzednych potozenia rakiety oraz celu, natomiast na wyjsciu uktadu wyli-
czania komend (UWK) mierzone sg chwilowe wartos$ci komend kierowania M ).
Tak zarejestrowane w postaci cyfrowej dane dla potrzeb identyfikacji podlegajg
obrébce. W pierwszym etapie nastepuje eliminacja btedéw przypadkowych reje-
stracji, przeskalowanie danych w celu uzyskania ich fizycznych wartosci oraz
czasowa synchronizacja danych zwigzana z asynchronicznym probkowaniem sy-
gnatow przez zestaw pomiarowy. Kolejnym, niezwykle waznym z punku widze-
nia identyfikacji, etapem obrobki jest eliminacja z danych wspétrzednych potoze-
nia rakiety btedéw wnoszonych przez uktad UOW czyli estymacja rzeczywistego
potozenia obiektu. W tym celu przyjeto, opierajac sie na danych literaturowych
dotyczacych UOW [3], ze wspomniane bledy zwigzane sg z btedami dynamicz-
nymi oraz zaktéceniami losowymi z(t), co matematycznie wyraza zalezno$¢
y(® = X0 + X wi < x) +2(t), ®
i—% dtl
gdzie:
y(t) - zmierzona warto$¢ wspotrzednej,
X(t) - rzeczywista warto$¢ wspotrzednej,
W - wspotczynniki uchybu (nieznane).
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Wykorzystujgc wiasnosci usredniania krotkoczasowego [1], zaleznos$¢ (5) prze-
ksztatcono do nastepujacej postaci

t-H

@ xw+a2- %%, @
t2 dtd

/08 Y0 &:$—Z
_ | -

t 1

gdzie:

1.9
=— T -znana stala,
24

nie zawierajacej btedow dynamicznych i zaktocen losowych i umozliwiajacej wy-
znaczenie [4] poszukiwanych estymowanych wspotrzednych potozenia. Na rys.4.

28
26
24
22
20

18
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 100 11 12

Rys.4. Estymacja wspotrzednej

przedstawiono przyktadowe poréwnanie przebiegéw czasowych wartosci kata
elewacji eN potozenia rakiety wyznaczonych z rejestracji (linia cienka) oraz
otrzymanych w wyniku estymacji (linia gruba). Koncowy etap obrdbki stanowia
wielokrotne procesy transformacji i rozniczkowania wyestymowanych wspoét-
rzednych. Uzyskane tg drogg przebiegi czasowe sktadowych przecigzenia rakiety
wraz z przeskatowanymi i zsynchronizowanymi przebiegami komend naprowa-
dzania umozliwiaja przeprowadzenie identyfikacji przyjetych w p.2. modeli prze-
cigzen.

Przechodzac do omoéwienia wynikéw identyfikacji, otrzymane metodg regresji
na podstawie zarejestrowanych i przygotowanych danych z dwdch strzelan,
wartosci wspotczynnikow sktadowej ysi zs modelu przecigzen (3) zamieszczono
odpowiednio w tabelach 1 oraz 2. Analogicznie w tabeli 3 przedstawiono wyzna-
czone metodg identyfikacji stochastycznej wartosci wspotczynnikéw sktadowych
modelu przecigzen (4). Wyniki obliczerh odpowiadajgce wariantowi | w przypad-
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ku obu metod identyfikacji odpowiadajg petnym przyjetym postaciom modeli
przecigzen (patrz (3,4)), za$ pozostate warianty odpowiadajg roznym stopniom
uproszczenia.

Tab. 1. Wyniki identyfikacji wspdtczynnikéw sktadowej ys regresyjnego modelu przecigzen

Wariant | Wariant Il Wariant Il Wariant IV
ai -26262E+00 -.25171E+00 -.26287E+00 -.25219E+00
a2 - 17604E-02 -.14536E-02 -0O0000E+00 00000=.00)
bo .31959E+00 28656E+00 -32077E+00 28838E+00
bi -.14011E-01 -.16032E-01 -.14364E-01 -.16273E-01
b2 - 17604E-02 00000=,00) .16322E-02 .00000E+00

Wsp. korel. 84968E+00 82881E+00 .84251E+00 82312E+00
War. reszt. 12783E+01 14429E+01 13088E+01 14615E+01

ab.2. Wyniki identyfikacji wspotczynnikdw sktadowej zs regresyjnego modelu przeciazen

Wariant | Wariant Il Wariant Il Wariant IV
ai -.30047E+00 -32248E+00 -.30165E+00 -.32364E+00
a? -.20353E-02 -20198E-02 -O0000E+00 (00000200
b0 33897E+00 33618E+00 -34145E+00 33864E+00
bi -.35003E-01 -.25486E-01 -.35665E-01 -.26149E-01
b2 16237E-02 (00000500 -16226E-02 00000=.00)
Wsp. korel. .88879E+00 .85681E+00 -88572E+00 .85361E+00
War. reszt. JA19177E+01 22048E+01 .19443E+01 .22276E+01

ab. 3. Wyniki identyfikacji wspdtcz;,'timkéw stochastycznego modelu przecigzen

sktadowa ys sktadowa zs
Wariant | Wariant Il Wariant | Wariant 11
A, 54032E+00 .89244+00 .67006E+00 .89810E+00
a?2 30610E+00 -00000E+00 19726E+00 -OO0000E+00
Bo 92362E-01 .21138E-01 78089E-01 -19613E-01
Bi -.96527E-01 .21632E-01 -.86036E-01 .33746E-01
b2 67211E-01 -0O000E+00 76036E-01 -0000E+00
Wsp. korel. 9763E+00 .9861E+00 .99Q3E+00 .9941 E+00

War. reszt. .1680E-01 .1865E-01 1884E-01 .1927E-01



"ML-VIII” 1998 113

W wyniku analizy wyznaczonych wspotczynnikow jakosci identyfikacji
(wspdtczynnik korelacyjny, wariancja resztkowa) wybrano ostatecznie do opisu
zwigzkdéw na przecigzenia wariant Il dla metody regresji oraz wariant Il
(odpowiadajacy stopniu skorelowania 1) dla modelu stochastycznego. Odpowia-
dajgce powyzszym wariantom wspotczynniki wraz z modelami przecigzen (3) lub
(4), réwnaniami ruchu (1) oraz zwigzkami kinematycznymi (2) stanowig przyjety
przez autorow szczeg6towy model dynamiki lotu sterowanej rakiety, wyznaczony
odpowiednio metodg regresji lub identyfikacjg stochastyczna.

4. WERYFIKACJA MODELU

W niniejszym rozdziale przedstawiono przyktady weryfikacji jakoSciowej
opracowanych modeli (regresyjny i stochastyczny) dynamiki lotu sterowanej ra-
kiety. Dla potrzeb weryfikacji napisano w oparciu 0 powyzsze modele program
komputerowy (komputerowy model symulacyjny), umozliwiajacy symulacje lotu
rakiety i wyznaczenie jej parametréw lotu, niezbednych dla celéw poréwnaw-
czych. Wybrane wyniki obliczerh wraz z odpowiadajgcymi im danymi otrzyma-
nymi z rejestracji eksperymentu (strzelania) przedstawiono w formie graficznej
na wykresach.

Na rysunkach 5 oraz 6 zamieszczono przebiegi czasowe odpowiednio kata
azymutu  oraz kata elewacji sNpotozenia rakiety wzgledem SNR. Linie ciggte
na wykresach odpowiadajg wspotrzednym potozenia zarejestrowanym podczas
rzeczywistego strzelania (wyniki eksperymentu), linie przerywane przedstawiajg
wspotrzedne wyliczone przez komputerowy model symulacyjny wykorzystujacy
model przecigzerh wyidentyfikowany metoda regresji, za$ liniami punktowymi
zobrazowano wyniki symulacji dla modelu dynamiki ze stochastycznym modelem
przecigzen. Nalezy mieC przy tym na uwadze, ze omawiane wyniki obliczen
otrzymano dla przebiegéw komend naprowadzania identycznych z zarejestrowa-
nymi podczas strzelania bedacego przedmiotem symulacji. Powoduje to, ze po-
wstajgce wskutek ,,niedoktadnosci” opracowanego modelu dynamiki roznice
miedzy symulowanymi i rzeczywistymi wspotrzednymi potozenia rakiety nie sg
korygowane na biezagco komendami, co prowadzi generalnie do narastania
wspomnianych réznic wraz z czasem trwania symulacji. W zwigzku z powyz-
szym wykonano symulacje lotu rakiety ze sterowaniem aktywnym tzn. sterowang
komendami naprowadzania wyliczanymi przez opracowany model UWK (nie be-
dacy przedmiotem artykutu) na podstawie biezacych potozen rakiety oraz zareje-
strowanych podczas rozwazanego strzelania przebiegdw wspotrzednych potoze-
nia celu. Takie podejscie odpowiada procesowi symulacji jaki bedzie realizowany
w rzeczywistym symulatorze Otrzymane dla modelu ze stochastycznym mode-
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lem przecigzen i aktywnym sterowaniem wyniki obliczen zobrazowano na rysun-
kach symbolami kétkowymi. Widoczna jest w tym przypadku istotna poprawa
przebiegdw i ich dobra zgodnos¢ (podobienstwo) z wynikami eksperymentu.

Me]

\

t[s]
54 56 58 60 62 64

Rys 4.1. Poréwnanie przebiegéw czasowych kata azymutu potozenia rakiety wzgledem SNR

Rys.4.2. Poréwnanie przebiegdw czasowych kata elewacji potozenia rakiety wzgledem SNR
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5. PODSUMOWANIE

W pracy sformutowano modele (regresyjny oraz stochastyczny) dynamiki ste-
rowanej rakiety, w ktorych nieznane wspétczynniki modeli przecigzen wyznaczo-
no metodami komputerowej identyfikacji w oparciu o zarejestrowane wyniki
strzelan. Przy opracowaniu modeli uwzgledniono wymogi symulatora co do za-
sad sterowania modelem i postaci otrzymywanych wynikéw. Z kolei przedsta-
wione w p.4. poréwnania pozwalajg na stwierdzenie poprawnosci przyjetych za-
tozen i metodyk okreslania charakterystyk dynamicznych rakiety i umozliwiajg
zdaniem autoréw wykorzystanie opracowanych modeli w symulatorze szkolenia
dywizjonu rakiet.

Zamiarem autorow jest kontynuacja prac nad modelem, zwiaszcza w zakresie
sktadowej podtuznej przecigzenia, ktdrg na obecnym etapie zamodelowano w po-
staci przebiegu czasowego, wyznaczonego na podstawie zarejestrowanych strze-
lan.
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Theproblem ofthis article isfocused about model o fdynamic o fstearing missile
for training simulatorfor missile squadron creating. Usefulfor simulator math
model o fmissile dynamics based on manoeuvrability equations o f the motion
and assigned G-load relations has been presented. Unknown coefficiets ofthe
model have been assigned useing computer identification methods supported by

time runs ofmissile position co-ordinates and orders ofcontrol recorded while
real testfiring.
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W artykule przedstawione sg wyniki identyfikacji uktadu zamknietego i otwartego
aktywnego tozyska magnetycznego sterowanego napieciowo z regulatorem PD2w
torze sprzezenia zwrotnego od wektora wyjs¢. Do identyfikacji wiasciwosci
dynamicznych tozyska magnetycznego zastosowano model ARX, ktory zostat
wykorzystany do wyznaczenia parametrow Markowa uktadu zamknietego i
otwartego, a nastepnie do okreslenia realizacji uktadujako modelu wprzestrzeni
stanu.

1. Wstep

Czes$¢ nowoczesnych systemow mechatronicznych jest klasyfikowana w
automatyce jako uktady strukturalnie niestabilne. Uklady tego typu musza mieé
zapewniony zapas stabilnoSci przez regulator wiaczony w torze sprzezenia
zwrotnego od wektora wyjs¢ lub stanu.

Ukiad otwarty jako ukiad strukturalnie niestabilny nie moze by¢
identyfikowany stosowanymi powszechnie metodami [3, 5]. Dlatego w ciggu
ostatnich kilkunastu lat opracowane zostaty rézne metody identyfikacji uktadu
otwartego na podstawie sygnalu wejSciowego i wyjsciowego ukiadu
zamknietego [4],

Kazda z opracowanych metod zaktada, ze dla przyjetego modelu uktadu
otwartego (oszacowanego na podstawie opisu matematycznego zachodzacych
zjawisk fizycznych) zaprojektowany zostanie regulator. Przyjety model ukfadu
otwartego, moze znacznie odbiegaé od ukladu rzeczywistego. Pomimo, ze
zaprojektowany regulator zwykle nie zapewnia odpowiednich wiasciwosci
dynamicznych uktadu zamknietego, to moze zapewni¢ stabilng prace ukfadu
zamknietego. Regulatory typu PID tolerujg zmiane parametréw pomiedzy
rzeczywistym modelem a modelem przyjetym do obliczen, wynoszacg okoto
20% wartosci nominalnej (dla otwartego uktadu strukturalnie niestabilnego).
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Na podstawie sygnatdw wejsciowych i wyjsciowych przeprowadzana
jest identyfikacja modelu uktadu zamknigetego w przestrzeni stanu.

Po przeprowadzeniu analizy modelu ukfadu zamknietego i regulatora
umieszczonego w sprzezeniu zwrotnym od wektora stanu lub wektora wyjs¢ w
przestrzeni stanu, mozna wyznaczy¢ model ukfadu otwartego w przestrzeni
stanu.

Weryfikujagc model uktadu otwartego oraz regulator mozna uzyskac
uktad zamkniety realizujacy zatozony cel sterowania jakim sg wymagane
wiasciwosci dynamiczne uktadu zamknietego.

Przedstawiona metoda identyfikacji zastosowana zostata do
identyfikacji aktywnego fozyska magnetycznego zbudowanego w Zakladzie
Osprzetu i Automatyki Lotniczej WAT [1, 2]. Lozysko to wykonane jest w
wariancie starowania napieciowego i jest sterowane przez regulator PD , ktory
zostat wigczony w torze sprzezenia zwrotnego od wektora wyjs¢ (pomiar
przemieszczenia).

2. Model obiektu i jego parametry Markowa

Rownania rézniczkowe opisujace sitownik elektromagnetyczny w
kierunku osi Oy [6]:

dt

gdzie: y - przemieszczenie, m - masa zredukowana do ptaszczyzny tozyska, i -
prad sterujacy, u - napiecie sterujgce cewki elektromagneséw, L0, k2 k; - s3
odpowiednio indukcyjnoscia, sztywnoscig przemieszczeniowg sztywnoscig
pradowaw punkcie pracy. Z powyzszych réwnan formutujemy model obiektu w
przestrzeni stanu:

(2)

Ac=Vj 0 v2 ,-macierz stanu,

0 -v3 -v4_
foc=[o 0 Vs]l - wektor wejs¢ sterujgcych,
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c=[I O Q -wektorwyjsc,
x=[y y i] - wektor stanu, u=uc - wektor wejsé, y =y - wektor wyjsc,
gdzie: v, =2ky/m, v2=2kl/m, v3=k;/L0, v4=i?/Lo, v5=I/LO.

Zastosowany regulator typu PD2 posiada prawo sterowania ze sprzezeniem od
wektora wyjsé [6]:

uc~_(a2y +aiY+aly) +r, 3)

gdzie: r - wejscie zaktdcajace.
Prawo sterowania mozna wyrazi¢ przez wektor stanu:

uc=-Kx +r, (4)

gdzie: K =[a0+a2vl a, a2v2].
Zaréwno réwnania obiektu jak i prawo sterowania poddano dyskretyzacji:

x(k +1) = Ax(k) + Bu(k), (5a)
y(K) = Cx(k), (5b)
uc(k) =-[a2y(k +2) +a,y(k + D +any(K)] +r(k), (5¢)

lub
uc(k) = -Kx(k) +r(k). (5d)

Rozwigzanie rownania (5a) wzgledem x mozna zapisa¢ w postaci sumy
catki ogolnej i catki szczego6lnej, ktére po wstawieniu do roéwnania (5b) dadzg
odpowiedz ukfadu otwartego w punktach pomiarowych:

y(p) - CApx(0) + XCA  Bufp- i) (6)

gdzie: x(0) =x(to) jest stanem poczatkowym. Przy zerowych warunkach

poczatkowych (lub po zaniku procesu przejsciowego) rozwigzanie upraszcza sie
do catki szczegdlnej, ktérg mozna przedstawi¢ w postaci:

u(p-I)
ufp-2)
y(p)—{cB CAB CA2B .. CAPIB u(p- 3 (7

u(0)
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Elementami lewych macierzy w iloczynach sg macierze zwane parametrami
Markowa obiektu (uktadu otwartego) [4]:

Yj =CB,Y2=CAB,Y3=CA2B, Yk=CAk B (8)

Poddajac przeksztatceniu Z réwnania (5), otrzymamy:

zx(z) = Ax(z) + Buc(2), (9a)
y —¥(2) —€x(2), (9b)
u=u0(z)=-[az-2+atz_1+a0]y(z) +r(z), (9c)

lub
u=uc(z) =-Kx(z) +r(z). (9d)

Na podstawie dwoch pierwszych rownan mamy:

o
y(z) ={C[zl - A]'1B}u(z)- [£ z'(kH)CA'B]u(z) =
ko (10)

=[YjZ-1+YZ"2+...+ Ynz'n+..Ju(z) = £ Ynz’Du(2).
n=I|

Po wprowadzeniu transformacji ukladu wspotrzednych stanu: x=TX,
otrzymamy nowa realizacje macierzy modelu w przestrzeni stanu.

(Ax=T AT,Bt =T_1B,CX=CT} . Nalezy zauwazy¢, ze:
Yk=CTA]IBT- CT(T Ak'T)T B=CAk B. (11)

Zaleznosci (10) i (11) wskazujg ze parametry Markowa nie zalezg od
wyboru ukfadu wspotrzednych, natomiast z tych parametréw mozna, na
podstawie zaleznosci (8), wyznaczy¢ realizacje ukladu w postaci macierzy
{AT,BXCX} o tych samych funkcjach przejscia co realizacja {A,B,C},
wynikajaca z modelu fizycznego. Kazda z tych realizacji mozna transformowac
(korzystajgc z macierzy transformacji modalnej T zbudowanej odpowiednio z
wektorow wiasnych macierzy A lub At) do postaci modalnej {AT,BT,CT},

gdzie Axjest macierzg diagonalng z warto$ciami wiasnymi na przekatnej.
Parametry Markowa mozna wyliczy¢ z sygnatdw wejscia i wyjscia

obiektu prezentowanych zarébwno w dziedzinie czasu (6) jak i w dziedzinie

czestotliwosci 10). Czesciej, ze wzgledu na powszechnie dostepng aparature i
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przyzwyczajenia badaczy, wyznacza si¢ je obecnie z sygnatéw prezentowanych
w dziedzinie czestotliwosci. Ze wzgledu na bezposrednios¢ metody wydaje sie,
Ze wyznaczanie parametrow Markowa z sygnatdw w dziedzinie czasu bedzie
jednak w przysztosci dominowato.

3. Wyznaczanie realizacji uktadu [4]

Jesli znane sg parametry Markowa (obojetnie jakiego uktadu: otwartego,
zamknietego, czy podzespotu), to do wyznaczenia realizacji tego uktadu buduje
sie z nich macierze Hankela o wymiarach: [NOccxj3N,]:

-

Y k+1 . Y k+p_,
Y k+1 Y k+2 L Y k+p
Hk - 1) = , dlak=l, 2, 3, (12)
_Y k<x_i Y k+a e ' Y k+atp_2"

Macierz Hankela mozna faktoryzowac na trzy macierze:

H (k-1) = PCAWPB, (13)
przy czym:
pb=p ab a2 a*“lb]
oraz
Pc=[cT (CA)T (CA2)t (CAANF

sg odpowiednio macierzami obserwowatnosci i sterowalnosci, w ktdiych
uwzgledniono odpowiednio: a, (i macierzy blokowych. W wyniku faktoryzacji
uzyskamy dwa wazne przypadki:

H(0) = PcPB,

H(1) = PcAPb. (14)

Obecnie dokonajmy dekompozycji macierzy H(0) wedlug wartosci
szczegolnych:
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H(0) =RZS , (15)

gdzie macierze R i S sg ortonormalne, a macierz | jest macierzg prostokatng
przy czym:

o

=diag[o, a2 e a, aid aj (16)

jest macierza wartosci szczegdlnych uporzadkowanych od wartosci najwiekszej
Gi do wartosci najmniejszej an. Nastepnie przyjmijmy, ze macierze Rni S,, sg
zbudowane z pierwszych n kolumn odpowiednio macierzy R i S. Macierz H(0)
ijej pseudoodwrotnos$¢ przyjma postac:

HO)=RmL X , (17)
H +(0) = SNE™Rn,

gdzie: RMNR,, =1 =S”Sn. Pordéwnanie wzorow (14) i (17) na macierz H(0)
sugeruje zwigzki pomiedzy macierzami: R,, S,, oraz macierzami: Po Pb-

Woprowadzajac zréwnowazony podziat macierzy En otrzymamy macierze
obserwowalnosci i sterowalnosci:

P —R VI2
" noonx (18)

PenrfS, 1

Pierwsze A, kolumn w macierzy Pb stanowi macierz B, podczas gdy pierwsze
NOwierszy w macierzy Pc tworzy macierz C. Wprowadzajac wiec macierze:

FNo~[®No ONo e ONoJ, ENj=[IN ON e ONI

gdzie: 0, , I, sg odpowiednio zerowg i jednostkowg macierzg o wymiarze i,
otrzymamy oszacowanie macierzy sterowan i pomiarow:

d _y112qT|oNi

éc=eLrX 2

>

Uwzgledniajac (18) w macierzy Hankela H(1) (wzér 14), otrzymamy:
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H(l) = PcAPB =R nEi2A A /25, (20)

Ze wzoru tego po wykonaniu przeksztatceri, otrzymamy oszacowang macierz
stanu A:

A =1 AU2RI-H (I)SnE-""* (21)

Otrzymana trdjka macierzy {A,B,C }jestjedna z wielu realizacji tego obiektu i
zazwyczaj nie jest tozsama liczbowo z tréjkg {A,B,C} otrzymang na podstawie
praw fizyki dla danego obiektu. Jednak te dwie trojki sg tozsame dynamicznie,
to znaczy maja te same wartosci wiasne i wektory wiasne.

4. Uktad zamkniety i jego parametry Markowa [1]

Korzystajac z rownan ukfadu otwartego (5a, b) i prawa sterowania (5d)
otrzymamy réwnanie operatorowe uktadu zamknietego:

y(z) ={C[zl - A+BK]™"B}r(z) =[X z')C(A)kB]r(z) =
k=0
(22)
-[Y z(Dz~' +Yz(2)z~2+ ...+ Yz(n)z~n+...]r(2) = /I’\F|Y z(n)z*"'r(2),

gdzie Yz(k) sg parametrami Markowa uktadu zamknietego. Poniewaz regulator
zapewnia, ze macierz A =A- BK jest asymptotycznie stabilng to
Al=0,dla:i >qprzy g odpowiednio duzym. Tym samym szereg w réwnaniu

(22) mozna przyja¢ za skonczony i po zastosowaniu odwrotnej transformaty Z
otrzymamy:

r(p-1)
KP-2)
y(p) =[cB CAB CA2B CAPIB r(p-3) (23)

r(0)

gdzie parametry Markowa uktadu zamknietego wyniosa: Yz(k) = CAk 1B.
Przyjmijmy, ze dysponujemy ciggami o dtugosci 1 wartosci sygnatu
wejsciowego r i sygnatu wyjsciowego y w dyskretnych chwilach czasu.
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Korzystajac z zaleznosci typu (23) dla kolejnych wartosci sygnatu wyjsciowego
otrzymamy zaleznosc¢:
y = YV,

gdzie:

y=[ Y y@) <= y@ = y@i-)I

[ CB CAB CAqQIB .. CA-X]
r@) rd) - r(a) r-1 "
r0) - r(q-) = r(-2)
V= . .
0 r(0) oo rii-a-1)
r(0)

przy czym macierze majg wymiary: \[Na(I-])], Y [NMNi+NJp+NJ],
X[{(Nt+NQp+Ni}*(I-1)}. Ce

Zauwazmy, ze nie ma sensu uwzglednienia wiecej mz q wierszy w
macierzy V, gdyz Yk =0, dla k>q i wbéwczas macierz V staje sie Zle
uwarunkowana. Jest to ograniczenie od gory na wymiar macierzy V.,
Ograniczenie od dotu ma zapewni¢ rzad macierzy V réwny n. Dla obiektéw o
wielu punktach pomiarowych liczba wierszy powinna wynikaé z zaleznosci
Nrxp>n. Te drugie ograniczenie znacznie zmniejsza liczbe obliczeh w przypadku
obiektow wielowymiarowych (No>lI).

Poniewaz macierz V jest prostokatng parametiy Markowa obliczymy
przez pseudoodwrdcenie macierzy V lub w sensie najmniejszej sumy
kwadratow:

Yz=yV+’ (25)
% =yVT[W Tr 1

Te drugie rozwiazanie stosujemy, gdy istnieje [VV*‘] ‘. Zaleznosci (25)

pozwalajg obliczy¢é pierwsze p+1 niezerowych parametréw Markowa uktadu
zamknietego. JeSli do dalszych oblicze potrzebna jest wieksza liczba tych
parametrow, to wyliczone uzupetniamy zerowymi.
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Czesto korzystniej jest wyznaczy¢ parametry Markowa ukfadu
zamknietego w sposéb posredni zjego modelu ARX:

y(k)=Xaiy(k-i)+ Z b¥(k - i)’ (26)

gdzie: parametry modelu a;, b; wyznacza sie przez parametryzacje
powyzszego réwnania. Losowo pobudzajgc uktad mierzonym sygnatem r(k) i
mierzagc odpowiedZ y(k) obliczamy parametry modelu ARX metodg
najmniejszej sumy kwadratow z zaleznosci:

P=(VTV rivTy, (27)
gdzie:

yT(@  rT@ YTa-) rT@-19 . yT() rT)
vy YT@+h) rTa+)  yTg) rr@ -+ YT 17O

y A - yTa 2) rTA-2) . yT0-q) rT-g)_

y=ly@+i) y@+2) . y(i)T,
p=ai b( a2 b2 aq KY

Poddajac przeksztatceniu Z model ARX (26), rozdzielajgc transformaty
y(z),r(z) iwykonujac tzw. ,,dtugie dzielenie” otrzymamy:

y(z) = {b"1+(b2-t-a,b)z~2+[b3+a,(b2+albl)+a2b z'3+...jr(z).
(28)

Poréwnujac rownania (22) i (28) otrzymamy:

Yz(k) = bk+ ia z(k-i). (29)

Jest to wzor rekurencyjny pozwalajacy na obliczanie dowolnej liczby
parametréw Markowa ukfadu zamknietego.

Zazwyczaj liczba parametréw modelu ARX jest znacznie mniejsza od
liczby parametrow Markowa. Tym samym fatwiej jest odwrdci¢ macierz ze
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wzoru (27) niz ze wzoru (22). W tym przypadku korzystne jest otrzymanie
parametrow Markowa uktadu zamknigetego z parametréw jego modelu ARX.
5. Obliczanie parametréw Markowa ukiadu otwartego |1]

Podstawiajac prawo sterowania (9¢) do réwnania uktadu otwartego (10)
otrzymamy odpowiedz uktadu zamknietego:

y(2) = £ldY(k)z'i (@pioy()+r@) = XTI @ZY 02k (@),

(30)
gdzie:
a(k)= jY (i)a(k-i).
i~-2
Rozdzielmy transformaty y(z),r(z):
fl-J a(k)z*k\(z) - £ Y(k)z“kr(2). (31)
A\ = J =

Wykonajmy ,dlugie dzielenie” powyzszej zaleznosci. Skiadniki
otrzymanego wyniku porownamy z skladnikami réwnania (22) przy tych
samych potegach zmiennej zespolonej z otrzymujac zaleznosci:

Yz(k) =Y (k)-2> (k)Y z(k-i). (32)
i=
Dokonujac przestawienia skfadnikow w powyzszym wzorze oraz
uwzgledniajac a{k), wyznaczymy w sposob rekurencyjny parametry Markowa
obiektu z parametréw Markowa uktadu zamknietego:

Y(K)=Yz(k)+i t  Y(Da(- i)Yzk-j). (33)
Hig2

Celem wyznaczenia realizacji uktadu otwartego (obiektu) nalezy
wykorzysta¢ obliczone parametry Markowa w macierzach Hankela opisanych w
rozdziale 3.
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6. Wyniki identyfikacji promieniowego aktywnego tozyska magnetycznego

Omoéwiona metoda identyfikacji zostata wykorzystana do okreslenia parametrow
dynamicznych  promieniowego  aktywnego fozyska  magnetycznego
zbudowanego w Zakfadzie Osprzetu i Automatyki Lotniczej WAT [7], Lozysko

Generator Sygnatu Losowego

Host computer
Analizator Sygnatéw Sygnaty
mmmm Sygnaty sterujace
pomiarowe
Wiropradowy
czujnik
potozenia
Sygnaty
pomiarowe

Rys. 1. Stanowisko badawcze do identyfikacji promieniowego tozyska magnetycznego.

to wykonane zostato w wariancie sterowania napieciowego z regulatorem PD2
umieszczonym w torze sprzezenia zwrotnego od wektora wyjs¢, zgodnie z
prawem sterowania (3). Model fozyska magnetycznego opisany jest réwnaniami

1).

W Przed wykonaniem badania identyfikacyjnego zbudowano stanowisko
badawcze (rys. 1) ztozone z badanego tozyska magnetycznego, komputera
przemystowego, w ktérym zostatl zamodelowany regulator zgodnie z prawem
sterowania (2), generatora napieciowego sygnatu losowego oraz systemu
rejestracji oraz archiwizacji wynikéw pomiarowych.

Aktywne tozysko zostato pobudzone napieciowym sygnatem losowym o
wariancji 0.045. Na wyjsciu z tozyska mierzono przemieszczenie wirnika w
ptaszczyznie tozyskowania. Sygnat wejSciowy i wyjsciowy rejestrowany zostat
przez system rejestracji i archiwizacji danych co 0.002 [s] (czestotliwosé
probkowania 500 [Hz]).
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Wymuszenie

600

Rys. 2. Sygnat pobudzajacy i wyjsciowy z aktywnego tozyska magnety cznego.

Badanie identyfikacyjne przeprowadzono wedlug nastepujacego

algorytmu.

1. Pobudzenie tozyska napieciowym sygnatem losowym r(t) zgodnie z

réwnaniem (22).

Rejestracja i archiwizacja sygnatu wejsciowego r(t) oraz sygnatu
wyjsciowego y(t).

Wyznaczenie modelu ARX dla przyjetego rzedu badanego tozyska
magnetycznego zgodnie z réwnaniem (27).

Wyznaczenie odpowiedzi impulsowej zidentyfikowanego modelu
ARX zgodnie z réwnaniem (29).

Okre$lenie modelu w przestrzeni stanu ukfadu zamknietego
(A, B,C, D) zgodnie z réwnaniami (19) i (22).

Wyznaczenie odpowiedzi impulsowej ukladu otwartego na
podstawie odpowiedzi impulsowej uktadu zamknietego i nastaw
regulatora PD2zgodnie z réwnaniem (33).

Okre$lenie modelu w przestrzeni stanu ukfadu otwartego (A, B, C,
D) zgodnie z réwnaniami (19) i (21).

Weryfikacja modelu oraz uktadu sterowania.
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Przemieszczenie wirnika w kierunku osi Oy [mm]

Rys. 3. Odpowiedz impulsowa zidentyfikowanego modelu ARX.

a) Sygnat wejsciowy
3
2.5
£ 2
2
1o [ S [
0.5 i A
Of—... F———-- b — -
0 500 1000 1500 2000

Nr prébki - okres prébkowania le-4 [s]

Rys. 4. Odpowiedz impulsowa tozyska magnetycznego: a) sygnat wejsciowy, b) odpowiedz na
wymuszenie.
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Rys. 5. Poréwnanie odpowiedzi impulsowej tozyska i zidentyfikowanego modelu ARX.

a)  Odpowied? impulsowa zidentyfikowanego D)

b5

OdpowiedZ impulsowa

3 15 'k_BI
............ e....1H ‘oo -

i 11.0

CEE]
1

S 10
Ig Ir s _5_\/
100 200 300 400 500

Nr probki - okres prébkowania 2e-3 [s] Nrprobki - okres probkowania 2e-3 [s]

Rys. 6. OdpowiedZ impulsowa modelu w przestrzeni stanu uktadu zamknietego.
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-H0h ' CKarakferystyka zfdenfyfikdwanego nmSetLiw
%’l przestrzeniistanm
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Rys. 7. Charakterystyki Bodego fozyska magnetycznego i zidentyfikowanego atodelu w przestrzeni
stanu.

Rys. 8. Odpowiedz impulsowa uktadu otwartego.
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Zgodnie z przyjetym algorytmem sterowania do ukifadu podano
wymuszenia w postaci sygnatu losowego przedstawionego na rys. 2a. Nastepnie
zarejestrowano przemieszczenie wirnika (odpowiedZz ukfadu na losowe
wymuszenie - rys. 2b). Do pomiaru przemieszczenia wykorzystany zostat
wiropragdowy czujnik przemieszczenia, ktory rdwniez jest wykorzystany w torze
sterowania tozyskiem magnetycznym.

Na podstawie tych sygnatdbw wyznaczone zostaty wspotczynniki
wielomianéw modelu ARX. Do obliczeh przyjeto, ze uktad posiada réwnanie
charakterystyczne trzeciego rzedu. Otrzymano nastepujace wspdtczynniki
wielomianéw modelu ARX aj i b:

a=[1-1.3506 -0.0007 0.3913]
b = [-0.0003 0.0019 0.0034 0.0029]

Nastepnie wyznaczono odpowiedz impulsowg tak zidentyfikowanego modelu
ARX zgodnie z rownaniem (29), ktéra jest przedstawiona na rys. 3.

W celu sprawdzenia przeprowadzonych obliczen pobudzono aktywne
tozysko magnetyczne napieciowym wymuszeniem impulsowym o amplitudzie 3

M Na rys. 4 przedstawiona zostata odpowiedZ impulsowa ukfadu (sygnat
wejsciowy i wyjsciowy rejestrowany jest z czestotliwoscig 10 [kHz]).
Poréwnujac odpowiedz impulsowg zidentyfikowanego modelu ARX oraz
otrzymang odpowiedz impulsowg podczas eksperymentu mozna zauwazy¢
réznice w wartosci odpowiedzi, ktora jest zwigzana z poziomem sygnatu
wejsciowego. Dlatego odpowiedz impulsowg zidentyfikowanego modelu ARX
zweryfikowano dostosowujac poziom sygnatdw wejsciowych. Na rys. 5
przedstawiono wynik powyzszej operacji. Jak mozna zauwazy¢ pomiedzy
przedstawionymi odpowiedziami impulsowymi nie wystepujg istotne réznice.

Po stwierdzeniu, ze otrzymana odpowiedz impulsowa ukfadu jest
wyznaczona prawidtowo wyznaczono model w przestrzeni stanu ukfadu
zamknietego, zgodnie z réwniami (19) i (21).

Otrzymano nastepujacy model w przestrzeni stanu uktadu zamknietego:

macierz stanu:

11503 -0.278  0.025
A= 0278 0.7229 -0.2644
0.025 0.2644 -0.5226

wektor wejsc:
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B =1[0.0742 -0.0644 0.0139f,
wektor wyjsé:
C =[0.0742 0.0644 0.0139],

- wektor transmisyjny: D =-2.6821le- 4.

Na rys. 6a przedstawiono odpowiedz impulsowg wyznaczonego modelu
w przestrzeni stanu, korzystajac ze standardowej procedury programu Matlab.
Nastepnie poréwnano powyzszg odpowiedZ z odpowiedzig impulsowa
zidentyfikowanego modelu ARX (rys. 6b) oraz wyznaczono wartos¢ Srednig
kwadratu réznicy otrzymanych amplitud (wspotczynniki dopasowania fit).
Kwadrat r6znicy amplitud zostat przedstawiony na rys. 6c.

Dia tak zidentyfikowanego modelu wyznaczona zastata charakterystyka
Bodego a nastepnie poréwnano ja z charakterystyka Bodego zmierzong za
pomocy analizatora sygnatéw. Obie charakterystyki przedstawiono narys. 7.

Po porownaniu odpowiedzi impulsowych, charakterystyk Bodego
zidentyfikowanego modelu ARX uktadu zamknietego tozyska magnetycznego
oraz zidentyfikowanego modelu w przestrzeni stanu tozyska magnetycznego z
charakterystykami wyznaczonymi eksperymentalnie stwierdzono, ze ukiad
zamkniety zostat zidentyfikowany prawidlowo i ma wartosci wihasne (model
dyskretny):

pld=0.9076+0.1368i, p2=0.9076-0.1368i, p3=-0.4645.
Po transformacji biliniowej, wyznaczono wartosci wtasne modelu analogowego:
p,=-42.9+74.8i, p2=-42.9-74.8i, p3=-383.4 .

Ostatnim etapem procesu identyfikacji jest wyznaczenie odpowiedzi
impulsowej i modelu ukladu otwartego w przestrzeni stanu. Do wyznaczenia
odpowiedzi impulsowej ukladu otwartego, nalezy uwzgledni¢ nastawy
regulatora PD2. Na rys. 8 przedstawiono odpowiedZz impulsowag uktadu
otwartego wyznaczong zgodnie z réwnaniem (33).

Na podstawie odpowiedzi impulsowej wyznaczono model w przestrzeni
stanu uktadu otwartego, ktéry posiada nastepujace macierze:

macierz stanu:
"1.1156 -0.0173 0.0054

A - 0.0173 0.8917 -0.1294
0.0054 0.1294  0.7918
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Dyskretny model uktadu
otwartego
x(k+1)=Ax(k)+Bu(k)
y(k)=Cx(k)+Du(k)

r@ y(k)

uc(k)  Dyskretny regulator Pt>
Gr(z)=atpz 1722

Dyskretny model ukfadu
zamknietego
x(k+1)=Ax(k)+Bu(k)
y(k)=Cx(k)+Du(k)

r(k) y(k)

Rys. 9. Model otwarty tozyska magnetycznego z regulatorem PD2.

OdpowiedzZ na wymuszenie skokiem jednostkowym
OdpowiedZ na wymuszenie skokiem jednostkowym zidentyfikowanego uktadu otwartego z regulatorem Piy'2
zidentyfikowanego uktadu zamknietego

a)a
0 10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
Nr prébki - okres probkowania 2e-3 [s] Nr probki - okres probkowania 2e-3 [s]
Kwedrat réznicy anplitud odpowiedzi skokowych
c)

Rys. 10. Odpowiedz skokowa uktadu zamknietego oraz uktadu otwartego z regulatorem PD2w
petli sprzezenia zwrotnego.
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wektor wejsc:
b=[05835 -0.6171 0.2357]1,
wektor wyjsc:
c=[0.5835 0.6171 0.2357],

- wektor transmisyjny: d =-0.0027.

W celu sprawdzenia wynik6éw obliczen przeprowadzono symulacje
komputerowa wyznaczonego ukladu otwartego modelu w przestrzeni stanu z
regulatorem wigczonym w torze sprzezenia zwrotnego od wektora wyjs¢ (rys.
9). Tak zbudowany model symulacyjny powinien charakteryzowac sie
wihasciwosciami  dynamicznymi  zblizonymi do  parametréw  modelu
zamknietego, ktdry zostat wczesniej zidentyfikowany.

Ocene  zamodetowanego ukfadu przeprowadzono poréwnujac
odpowiedZz ukfadu na wymuszenie skokiem jednostkowym. Na rys. 10a
przedstawiona zostata odpowiedZ na wymuszenie skokiem jednostkowym
uktadu zamknietego (A ,b,c,d) natomiast na tys. 10b przedstawiono
odpowiedz ukfadu otwartego (A, b, ¢, d) z wigczonym w torze sprzezenia
zwrotnego regulatorem PD2, Poréwnano powyzsze charakterystyki analizujac
kwadrat r6znicy amplitud odpowiedzi skokowych.

Analizujgc  otrzymane wyniki uznano, ze uklad otwarty zostat
zidentyfikowany prawidtowo i ma wartosci wiasne (model dyskretny dla okresu
prébkowania Ts= 2 [ms]):

Pi,,d=1-1148, p20d=0.8421+0.1196i, p3=0.8421-0.1196i,

a po zastosowaniu przeksztatcenia biliniowego, okre$lono wartosci wiasne
modelu analogowego:

pi0=54.3483, p20=-80.9154 +70.5490i, pP=-80.9154 -70.5490L

Wszystkie obliczenie wykonane zostaty w programie Mattab - Simulink.
W tym celu przygotowany zostat zestaw niezbednych funkcji pozwalajgcych
zrealizowa¢ poszczeg6lne etapy identyfikacji zaprojektowanego tozyska
magnetycznego.

Wyprowadzone tu procedury mozna wykorzysta¢ do identyfikacji
innych ztozonych systeméw dynamicznych.
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7. Podsumowanie

Wynikiem przeprowadzonej identyfikacji jest model dynamiczny ukfadu
otwartego i zamknietego aktywnego tozyska magnetycznego. Otrzymane modele
sg modelami o wiasciwosciach dynamicznych zblizonych do identyfikowanego
tozyska.

Omoéwiona metoda identyfikacji nie moze by¢ przyjeta jako jedyne
Zrédto informacji o uktadzie. Nalezy przeprowadzi¢ identyfikacje uktadu innymi
metodami [3, 5], Inng metode, ktdrg autorzy artykutu zastosowali do
poréwnania wynikéw identyfikacji, jest metoda funkcji odpowiedzi
czestotliwosciowej [2],

Po zastosowaniu metody funkcji odpowiedzi czestotliwosciowej
otrzymano dyskretny model charakteryzujacy sie nastepujacymi wartosciami
whasnymi:  p,=0.9032+0.1532i, p2=0.9032-0.1532i, p3=-0.2707, a po
przeprowadzeniu przeksztatcenia bitiniowego otrzymano model analogowy
uktadu otwartego o wartosciach wiasnych: pla=-669.09, p2=-44.85+86.04i,
p3=_ 44 85-86.04i co potwierdza otrzymane wyniki.

Identyfikacje aktywnego tozyska magnetycznego przeprowadzono
metodg funkcji odpowiedzi czestotliwosciowej na podstawie wynikow
eksperymentu przedstawionego narys. 2.
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The using of ARX model to identification of magnetic bearing
Zdzistaw Gosiewski, Krzysztof Falkowski

Military University of Technology, ul. Kaliskiego 2, 00-908 Warsaw
phone: (022) 685-98-51, email: falk@wul.wat.waw.pl

Abstract

Precision identification of static and dynamic parameters of magnetic
bearings is an important problem in the design of its control system. When
the control system is implemented it is important to check if the plant and
regulator models are accurate.

An identification method to solve above problem is presented in the
paper. The ARX model ofactive magnetic bearing is obtainedfrom input and
output signals. It was used to calculated the Markov parameters and state
space models of close loop system and open loop system of active magnetic
bearing.
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ZASTOSOWANIE OBSERWATOROW STANU
DO IDENTYFIKACJIWIRNIKA LtOZYSKOWANEGO
MAGNETYCZNIE

Zdzistaw GOSIEWSKI
Marek PASZOWSKI

Wojskowa Akademia Techniczna, Wydziat Uzbrojenia i Lotnictwa, Warszawa

W niniejszym artykule oméwiona zostanie metoda identyfikacji dynamiki
sztywnego wirnika tozyskowanego magnetycznie, poprzez identyfikacje
parametrow modalnych. Prezentowana metoda (OCID - Observer/Controller
Identification) polega na zastosowaniu algorytméw metody OKID
(Observer/Kalman Filter Identification) do identyfikacji parametrow uktadu
sterowania. ldentyfikowany uktad sterowania ze sprzezeniem od odtworzonego
wektora sianu skiada sie ze sztywnego wirnika w zawieszeniu magnetycznym,
obserwatora i regidatora.

1. Wstep

Jednym z mozliwych rozwigzarn giroskopu predkosciowego jest zawieszenie
jego wirnika w sterowanych (jedno osiowe, dwa promieniowe) tozyskach
magnetycznych [1J. W pracy [2] wykazano, ze ukiad sterowania ruchem
poprzecznym przez dwa promieniowe tozyska mozna rozprzac na uklady
sterowania ruchem translacyjnym i rotacyjnym (rys.l).

Najtansze, aie jednoczesnie najtrudniejsze do zrealizowania sa tzw. fozyska
samopomiarowe, w ktdrych nie stosuje sie czujnikéw pomiarowych. Mierzone
sg prady w cewkach elektromagnesdéw, natomiast napiecia sg sygnatami
sterujgcymi. Przemieszczenia wirnika sg oszacowywane na podstawie tych
sygnatéw. Uklady sterowania tozyskami samopomiarowymi sg wrazliwe na
zmiany parametréw punktu pracy, dlatego ich dynamika powinna by¢ doktadnie
identyfikowana [6].

Przez parametry dynamiczne rozumiemy wielkosci modalne: postacie,
czestosci, wspotczynniki ttumienia. Poniewaz wirnik jako obiekt sterowania jest
stabilizowany, to dynamike uktadu otwartego mozna identyfikowa¢, korzystajac
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z parametrow Markowa uktadu zamknietego [5]. Jedng z metod przedstawiono
w [4],

[Va/ niniejszym artykule wykorzystamy metode przedstawiong w [5], gdyz
pozwala ona obok dynamiki obiektu zidentyfikowaé rzeczywista macierz
wzmocnienia regulatora oraz obserwatora odtwarzajgcego brakujace skladowe
wektora stanu.

Rozwazania ograniczymy do identyfikacji dynamiki ruchu translacyjnego,
a badania przeprowadzimy na modelu symulacyjnym. W przypadku obiektu
rzeczywistego nalezatoby jednoczesnie uwzgledni¢ ruch rotacyjny i ruchy te
rozprzac, stosujac transformacje modalng opisangw [2].

Rys. 1. Schemat uktadu zamknietego z rozprzezonymi postaciami drgan.
FsiMs- sity i momenty, i, u- napiecie i prad sterujacy w prawej i lewej cewce
elektromagnesow, x - oznacza wektor stanu, k - regulator proporcjonalny.

2. Model ruchu translacyjnego i jego sterowanie

Model ruch translacyjnego mozna przedstawi¢ we wspotrzednych wektora
stanu, przy czym wspotrzedne te mogg by¢é zmiennymi zespolonymi, jesli
wspotrzedne (x, y) i inne zmienne w plaszczyZnie tozyska zastgpimy
zmiennymi (np. r=x+]y) na ptaszczyZnie zespolonej [3]:

X = AX + Bu,

y =Cx,
gdzie:
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oraz.
Xo

a i0 L), xn sg parametrami punktu pracy: pradem, indukcyjnoscig, szczelina,
m jest masg zredukowang do ptaszczyzny tozyska, K - statg konstrukcyjna.

Sterownik bedzie skfadat sie z regulatora ze sprzezeniem od wektora stanu
i z obserwatora. Zat6zmy prawo sterowania w postaci:

u=uy =-Kx, (2)
gdzie Kjest macierzg wzmocnienia regulatora. Zgodnie z metoda przesuwania
biegunéw zatozymy, ze uklad zamkniety ma nastepujgce wartosci wihasne
(bieguny): pvp?p3 Dla tych wartoSci wiasnych mozemy bezposrednio
obliczy¢ elementy macierzy wzmocnienia:

k R+ _PIxP1  MPIP2PI
V,

ti — p,p2+ p,p3+p333? ,\3_P1PI P1

(3)

Jak wynika z powyzszych wzordw, jesli wybierzemy bieguny rzeczywiste
lub zespolone parami sprzezone, to otrzymamy rzeczywiste elementy macierzy
wzmocnienia. To oznacza, ze sterowanie ruchem translacyjnym w kierunkach:
X oraz y, moze by¢ konstruowane niezaleznie.

W przypadku ruchu translacyjnego réwnanie stanu obserwatora petnego
rzedu mozna zapisa¢ nastepujaco:

XxX=Ax+[B - G]
Ly. (4)

a=[a+gc]
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gdzie A jest macierzg stanu, G - macierzg wzmocnienia obserwatora.
Przy konstruowaniu obserwatora, dla wybranych wartosci wiasnych:
P\o> PiPio wyznaczono elementy macierzy G:

V3 V3 ] P;
g} =-(Pio + Pz + Pio)’

PxoPzoPlo PioPio + PloPlo + PloPlo
9T

Z powyzszych wzoréw wynika, ze elementy macierzy wzmocnienia
obserwatora bedag rzeczywiste, jesli wybierzemy bieguny o wartosciach
rzeczywistych lub zespolonych parami sprzezonych. To oznacza, ze obserwator
ruchu translacyjnego moze by¢ konstruowany niezaleznie dla kierunkdw: x oraz
y. Jest natomiast mozliwe wystgpienie sprzezen pomiedzy tymi kierunkami
powodowane przez geometrie cewek.

3. Algorytm identyfikacji

Zaklada sie, ze obiekt jest stabilizowany przy pomocy uktadow
automatycznej regulacji. W tym przypadku mozliwa jest nie tylko identyfikacja
dynamiki ukfadu zamknietego, ale réwniez dynamiki niestabilnego obiektu
sterowania i parametrow regulatora.

W pierwszym etapie identyfikacji (rys.2) wyznacza si¢ parametry Markowa
obserwatora o czasie skonczonym (deadbeat) a nastepnie na ich podstawie
parametry Markowa uktadu zamknietego. Obserwator o czasie skornczonym
zastosowano ze wzgledu na problemy zwigzane z zapewnieniem zerowych
warunkow poczatkowych i dtugoscia procesu przejsciowego w warunkach
eksperymentu. W drugim etapie korzystajagc z algorytmu numerycznego
rozwigzywania zagadnienia warto$ci szczegdlnych (ERA) wyznacza sie
z parametrow Markowa macierze Hankela. W wyniku ich dekompozycji mozna
okresli¢ estymaty parametréw modalnych uktadu zamknietego. Trzeci etap
polega na wyznaczeniu realizacji ukfadu otwartego - obiektu fizycznego -
bezposrednio z wyznaczonych parametrow modalnych uktadu zamknietego.

Powyzsza metoda wykorzystana zostata do symulacji komputerowej oraz
identyfikacji parametréw obiektu skladajgcego sie ze sztywnego wirnika
zawieszonego w dwdch promieniowych i jednym osiowym {ozyskach
magnetycznych. Wirnik w tym przypadku jest cialem swobodnym, a wiec
niestabilnym. Sterowanie tozyskami magnetycznymi zapewnia stabilizacje
potozenia wirnika wzgledem obudowy. Identyfikacja takiego obiektu
sprowadza sie przede wszystkim do identyfikacji dynamiki wnoszonej przez
tozyska magnetyczne oraz przez efekt giroskopowy.
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SYGNAL. TRWALE POBUDZAJACY
SYGNAL SPRZEZENIA ZWROTNEGO
SYGNAL ODPOWIEDZI UKLADU ZAMKNIETEGO

kimMM 3w WYy o«
PARAMETRY MARKOWA
OBSERWATORA | REGULATORA
PARAMETRY Pcigwg\;’i\( PARAMETRY
MARKOWA WZMOCNIENIA 1: MARKOWA
SILOWNIKA ' REGULATORA

OBSERWATORA

MACIERZE SILOWNIKA: A, B, C, D
MACIERZ WZMOCNIENIA OBSERWATORA: G
MACIERZ REGULATORA: K

Rys,2. Algorytm identyfikacji.
Implementacja modeli: obiektu, obserwatora/regulatora, obliczenia oraz
badania symulacyjne wykonane zostaty w srodowisku Matlab-Simulink.

4. Parametry Markowa uktadu zamknigetego

Podczas identyfikacji korzystamy z parametréw Markowa Y., ktore wigzg
sygnaty wejsciowe u(k)i sygnaty wyjSciowe y(k), (dowolnego obiektu:
otwartego, zamknietego, lub ich fragmentu, przy zerowych warunkach
poczatkowych), zaleznoscia:

y() =t Y ("~ 0, Y,- CA; B. (6)

Istniejacy w petli sprzezenia zwrotnego obserwator konstruuje sie zazwyczaj
jako asymptotycznie stabilny, czyli taki, ktérego stan dazy do stanu obiektu tak,
aby juz po s krokach mozna byto przyja¢, ze: x=x. Tak skonstruowanego
obserwatora nie mozna zidentyfikowac, jesli przyjmiemy zerowe warunki
poczatkowe obiektu lub do identyfikacji wykorzystamy odpowiedz uktadu bez
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s pierwszych prébek po wigczeniu wymuszenia. W obu tych przypadkach
mamy bowiem: x = x. Dalszg wiec identyfikacje ograniczymy do identyfikacji
dynamiki obiektu i macierzy wzmocnienia regulatora. Mozemy zidentyfikowac
réwniez macierz wzmochienia obserwatora o skonczonym czasie, ktory
zostanie wykorzystany w procesie identyfikacji.

Przedmiotem badan jest uklad przedstawiony na rys.3. PrzyjeliSmy, zgodnie
z powyzszymi rozwazaniami, ze wyjscie z obserwatora funkcjonujgcego w petli
sprzezenia zwrotnego jest identyczne z wyjsciem obiektu (po 5 krokach).

Rys.3. Identyfikowany uktad sterowania ze sprzezeniem od wektora stanu.

Poniewaz na wyjsciu tego obserwatora jest rowniez stan obiektu (po
procesie przejsciowym trwajacym s krokéw), to sygnat ten jest wprowadzany
do regulatora. Obok sygnatu sterujgcego u/ (ktory réwniez powinien by¢
mierzony na potrzeby identyfikacji) do obiektu wprowadza sie znany sygnat
trwale pobudzajgcy u, (0 szerokim widmie wymuszenia, najlepiegj
pseudolosowy). Poniewaz dynamika obserwatora dazy do dynamiki obiektu, to
w dalszych rozwazaniach mozna model obiektu zastgpi¢ modelem obserwatora.

Obiekt i regulator opisujg nastepujgce réwnania:

ufk)
x(k +1)- A\(k) +B

A k\
y(k) =Cx(&) = Cx(A), (7
U(&) = -Kx (k) + uc(&).
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Powyzsze rdéwnania prowadzg do modelu ukladu zamknietego, ktory
nazwiemy modelem obserwatora/regulatora:

X(£) = Ax(&) + B "
(k
(8)

y(*) _
ot () =Cx(k),

gdzfe: A=A-fGC, B=[B -Gj C=

W macierzy pomiarowej obserwatora C dostep do calego wektora stanu
zapewnia macierz:

O
1
O O

0 o
1 o0
0 1

Dla funkcji przejscia pomiedzy wejSciami a wyjsciami z identyfikujagcego
obserwatora (w punktach zaznaczonych na rys.3) mozna sformutowac
parametry Markowa obserwatora/regulatora w nastepujacej postaci:

( (A+GOKIB -G]=

y(U> ©)
. dlazh=12,.

—1Xx

gdzfe na przyktad mamy nastepujgcy zwigzek podmacierzy w réwnaniu (9)
z macierzami obiektu i obserwatora:

‘CO(A + GC)MB,

(10)
WD Cu(A + GC)4“G.

Powigzemy parametry Markowa obserwatora/regulatora z sygnatami
wejsciowymi i wyjsciowymi nastepujgcym réwnaniem regresji liniowej:

y,=YV({ (ii)
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y(s+1) y(s+2) = y(/-1) y(0

gdzie: Yo = u7s+l) ol (5+2)  uT(-1) ul()
Y=[CB CAB .. CA~bDI,
v(s) v(s+1) v(/-1)
v(s-I) v(s) v(/-2)

V(>-12+1) \(s-p +2) \(I1-p)

Liczbap oznacza liczbe parametréw Markowa obserwatora/regulatora, ktdre
nalezy wyznaczy¢, gdyz zaktadamy, ze:

Yk=CA* B =Q,dta:k)p.

Parametry Markowa obserwatora/regulatora znajdziemy pseudoodwracajac
macierz lub rozwigzujac rownanie (11) w sensie najmniejszej sumy kwadratow:

Y =y,v;. Y=yy;(v,v;rl (12)

To pierwsze rozwigzanie stosuje si¢, gdy rzad macierzy V, jest mniejszy niz
n. Zazwyczaj jednak szum pomiarowy powoduje, ze macierz ta osigga petny
rzad.
aW warunkach eksperymentu trudno jest zapewni¢ zerowe warunki
poczatkowe. Z drugiej strony uktady mechaniczne sg stabo ttumione, dlatego
proces zanikania drgan swobodnych jest diugi, co powoduje, ze parametry
Markowa zbyt wolno zbiegajg sie do zera. To z kolei narzuca dtugie sekwencje
pomiarowe i obliczenia na duzych, zle uwarunkowanych macierzach.

Mux —H youo [
Mux Syg. wyjsciowy
’\Fliar:ir;n; Utd. zam. Chsetwatc
unri>er. (obser/reg)
~H w 1
Syg. wejsaowy
12:34 —H ts |
Digital Qock czasu pomiaru

Rys.4. Model symulacyjny z wymuszeniem losowym
zbudowany w $rodowisku Matlab-Simulink
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Aby unikng¢ powyzszych trudnosci proponuje sie wprowadzenie
obserwator6w stanu. Najkrotszy czas zanikania procesow przejsciowych
zapewnia obserwator o czasie skoficzonym (ang. deadbeat observer). Wszystkie
warto$ci whasne takiego obserwatora sg rdwne zero, a proces przejsciowy trwa
nie diuzej niz n+1 krokéw prébkowania, gdzie n jest rzedem macierzy stanu
obiektu.

Na potrzeby badan symulacyjnych zostat zbudowany w $rodowisku Matlab-
Simulink (rys.4) uklad skladajacy sie z ukladu zamknietego (rys.3)
i obserwatora o skonczonym czasie (proces przejsciowy zanika po p krokach),
skonstruowanym na potrzeby identyfikacji.

Poréwnujac rys.3 i rys.4 mozna zauwazy¢, ze ze wzgledu na przyjete punkty
pomiarowe (rys.3) oba schematy sg sobie rownowazne. Dlatego tez w dalszych
rozwazaniach opis obiektu (7, 8) bedzie sie odnosit do uktadu zamknietego.

5. Parametry Markowa sterowanego obiektu,
wzmochienia obserwatora i regulatora

Zauwazmy ze dla czterech funkcji przejscia pomiedzy wybranymi punktami
na schemacie z rys.3 mozna sformutowac zestawione parametry Markowa:

co .. CA“B -COAl G Vi) 2
A*[B - g]= % ,(13)

K -KA* B KA' G _Y@> y@
dla k - 1,2,..., gdzie np.: Y{) =CuAt 'B sg parametrami Markowa obiektu
i mogg zosta¢ wykorzystane do wyznaczenia realizacji  obiektu,
Y1Z) = KA*'B sg parametrami Markowa macierzy wzmocnienia regulatora

i moga zosta¢ wykorzystane do wyznaczenia tej macierzy.

Poréwnujac podmacierze w réwnaniach (9) i (13) mozna te parametry
wyrazi¢ przez parametry Markowa obserwatora/regulatora (okreslenie to teraz
dotyczy uktadu: uktad zamkniety - obserwator o czasie skoficzonym):

y@=yd) yy@yUu yflJ=Y12- 1:1Y/(13Y 12 (144ab)

k
\K2D) iy jeoM VR2) yoo) 1y j22v<lf, (14 ¢, d)

gdzie: Y?) -y =0 dlaksp, Y2)=Y f2)=0 dlak>p.

Cztery réwnania (14) stanowig zbior zaleznosci do obliczania parametrow
obiektu, regulatora i obserwatora z parametrow Markowa
obserwatora/regulatora. Parametry Markowa obserwatora/regulatora
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otrzymywane sg w wyniku przeprowadzenia obliczen na sygnatach
wejscia/wyjscia otrzymanych w eksperymencie.

6. Obliczenie realizacji obiektu

Aby otrzyma¢ modalng realizacje obiektu w postaci trojki macierzy
opisujgcej ukfad obserwatora/regulatora w przestrzeni stanu, z parametréw
Markowa obserwatora/regulatora (9) zbudujemy macierz Hankela.

Y Y Y
> .. Yo Y : Y**p+i (15)

Y*a YAr+a+| * Xlt+a+p
W wyniku dekompozycji macierzy Hankela:
H(0)=RDSr= R,,DX

i wykorzystania macierzy H(l) otrzymamy nastepujagce macierze obiektu.

a=d;12r h(1s,d"'12
G=DI;5 X +H, (16)

CO=ELR,Df-
Macierz Emt ma postaé: EN; =l 0Ck

Otrzymana wzorem (16) trojka macierzy {A, G, CJ jest modalng

realizacja uktadu obserw'atora/regulatora. Jest ona jedng z wielu realizacji tego
obiektu i zazwyczaj nie jest tozsama liczbow o z trOjka macierzy' opisujaca uktad
W przestrzeni stanu otrzymang na podstawie praw fizyki dla danego obiektu.
Obie realizacje (trojki macierzy) sg tozsame dynamicznie, to znaczy majg te
same wartosci wiasne i wektory wiasne.

W [4] zostato wykazane, ze parametry Markowa nie zalezg od wyboru
uktadu wspotrzednych stanu, dlatego tez na podstawie znajomosci macierzy
transformacji modalnej T oraz realizacji modalnej ukfadu mozna wyznaczy¢
w wyniku transformacji realizacje fizyczng ukladu o tych samych funkcjach
przejscia.

Przeksztatcajagc parametry Markowa (10) obserwatora/regulatora wg
powyzszej zasady, przy uzyciu funkcji transformacji modalnej T otrzymuje
nowa tréjke macierzy, ktére sg macierzami modalnymi obserw'atora/regulatora.
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Y f2) = COAWG =COT(T-1A*T)r-1G = COA KJG . @an
Dysponujac realizacjg modalng( 16) oraz funkcja transformacji (18):
T=c; (18)

moge wyznaczy¢ nowg trojke macierzy, bedaca realizacjg fizyczng uktadu
obserwatora/regulatora:

{C.A*-Ic;", COG, I}. (19)

Obliczenie realizacji fizycznej ukfadu otwartego wyznaczane jest na
podstawie zaleznosci pomiedzy sitownikiem a obserwatorem/regulatorem (7,8):

cC=1 G=C,G
A =COAt-Co1+C0GC  B=Y(QU)

Macierz regulatora K mozna wyznaczy¢ rozwigzujac uktad rownan:

KB = YR2)
KAB = Yj2))
ka2 =¥i2,).

7. Badania symulacyjne

Zatozymy, ze obiekt ma nastepujace parametry:
m = 0.1461[&g], xa=0.000I[w], ia=0.1194>f], £ =4.64*10".

Dla ruchu translacyjnego (opisanego zmiennymi zespolonymi) réwnanie
charakterystyczne ruchu swobodnego masy (uklad otwarty) ma postac

nastepujaca: M3=0. Oznacza to, ze ruch masy jest na granicy stabilnosci (typu
dywergencja), bieguny  majg  wartosci: s,=a ,+/co =0,j =1,2,3,
a czestotliwosci co; sg rowne zero.

Poddajagc obiekt probkowaniu z czasem prébkowania A?=0.001]j
otrzymamy dyskretny model w przestrzeni stanu, gdzie dla podanych wcze$niej
parametréw obiektu i czasu prébkowania macierze A, B, C przyjmuja postac:

©1.0252  0.0010  0.0001' "0.0000”
A= 505404 10083 0.1398 , B= 0.0003 ,c=[0 0 I].
-5.9281 -0.2330 0.9207 0.0036
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Badania symulacyjne zostaty przeprowadzone dla ukladu opisanego
w punkcie 2. Ponizsze charakterystyki (rys.6, 7) zostaty wykre$lone dla uktadu
niezaburzonego przy dostepie do jednej skladowej wektora stanu
(przemieszczenie lub prad sterujacy). Przy braku zaburzen dla obu przypadkow
dobrze sg odtwarzane wszystkie sktadowe wektora stanu.

Rys.6 . Prad sterujacy sitownika (niestabilny Rys.7 Odpowiedz obserwatora o czasie

uktad otwarty) - odpowiedz na impuls skofnczonym na wymuszenie impulsem
napiecia obiektu okreSlonego przez oraz przebieg parametrow Markowa
macierze modelu modalnego, przebieg obserwatora

parametrow  Markowa dla  ukfadu

otwartego

Kolejne badania symulacyjne przeprowadzono przy zaburzeniu macierzy
stanu sitownika, parametry regulatora K nie zmienity sie. Wprowadzone
zaburzenie moze np. symulowa¢ zmiane punktu pracy lub niedoktadnosé
przyjetego modelu. Na podstawie zarejestrowanych sygnatéw wejSciowych
i wyjsciowych uktadu zamknietego mozemy przy pomocy np. jednej z metod
parametrycznych zidentyfikowac zaburzong (rzeczywistg) macierz stanu uktadu
zamknietego. Dla zidentyfikowanego uktadu budujemy obserwator o czasie
skonczonym, przy pomocy ktérego okreSlamy parametry Markowa
obserwatora/regulatora.

Charakterystyki (rys.8, 9) prezentuja wplyw zaburzenia na przebieg
sktadowych wektora stanu dla dwoch przypadkow:

» dostepny jest prad sterujacy;
» dostepne jest przemieszczenie.

Na podstawie charakterystyk (rys.8, 9) mozna zauwazy¢ duzg wrazliwosc
uktadu samopomiarowego na niedoktadnosci modelu obiektu
wykorzystywanego do budowy obserwatora odtwarzajgcego niedostepne
sktadowe wektora stanu.
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Rys.8 OdpowiedZz ukiladu zamknietego na Rys.9 OdpowiedZ uktadu zamknietego na

wymuszenie trwale pobudzajgce (prad wymuszenie trwale pobudzajgce
sterujgcy) przy zaburzeniu macierzy (przemieszczenie)  przy  zaburzeniu
stanu oraz przebieg estymaty na macierzy stanu oraz przebieg estymaty
podstawie parametrow Markowa na podstawie parametréow Markowa
obserwatora/regulatora  dla  pomiaru obserwatora/regulatora  dla  pomiaru
przemieszczenia (- -) pradu sterujacego (- -)

8. Podsumowanie

W zaleznosci od rozwigzania uktadu pomiarowego istnieje kilka schematdw
sterowania magnetycznym zawieszeniem. Nazywa si¢ je odpowiednio
sterowaniem:  pradowym, napieciowym, strumieniem  magnetycznym,
samopomiarowym. Najtaniszym rozwigzaniem jest uklad sterowania
samopomiarowego. W tym przypadku system pomiarowy jest zredukowany do
fatwo mierzalnych pradéw w elektromagnesach. Wyeliminowanie czujnikéw
przemieszczenia czy  strumienia  magnetycznego  ulatwia  rdwniez
zaprojektowanie bardziej zwartej konstrukcji maszyny wirnikowe;j.

Uklad sterowania samopomiarowego ma réwniez pewne wady. Ukiad
sterowania jest bardziej ztozony niz w innych rozwigzaniach, gdyz w ukladzie
pomiarowym nie otrzymujemy sygnatu, ktéry mozna by bezposrednio
wykorzysta¢ w regulatorze oraz jest duzo czulszy na wpltyw przypadkowych
zaktocen i wszelkiego rodzaju niedoktadnosci modelu obiektu (rys.8, 9). Celem
zbudowania regulatora ze sprzezeniem od wektora stanu nalezy dodatkowo
skonstruowac¢ obserwator stanu. Samopomiarowe tozyska magnetyczne sa
niestabilne w ukladzie otwartym, a nieminimalnofazowe - w ukladzie
zamknietym. To oznacza, ze nalezy dysponowac doktadnym modelem obiektu,
aby znalez¢ taki sterownik (obserwator + regulator), ktory bedzie stabilizowat
uktad.
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STATE OBSERVER IS BEING APPLIED TO IDENTIFICATION OF
MAGNETICALLY SUPPORTED RIGID ROTOR

Zdzistaw GOSIEWSKI
Marek PASZOWSKI

Military University of Technology, Armament andAviation Department, Warsaw

Modal parameters identification method ofmagnetically supported rigid rotor
is presented in the paper. Presented method (OCID - Observer/Controller
Identification) is the extension of the OKID (Observer/Kalman Filter
Identification) method to identify the closed-loop system. The closed-loop system
includes magnetically supported rigid rotor, controller and observer.

The real observer is replaced by its deadbeat state obser\>er and the observer
and system Markov parameters are computed. They are used to realize a state
space model ofthe open-loop system by using ERA (the Eigensystem Realization
Algorithm).
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W pracy przedstawiono analiza mozliwosci identyfikacji obiektu latajgcego w
czasie rzeczywistym. Omowiono metodg filtracji nieliniowej i metoda estymacji
przed modeloM>aniem. Obiektem identyfikacji jest obiekt latajacy dla ktérego
przedstawiono model matematyczny i wyniki symulacji.

1. Wstep

Ruch przestrzenny dowolnego statku powietrznego jest wynikiem dziatania
wielu czynnikéw. Nalezg do nich zaréwno obcigzenia od otaczajgcego
Srodowiska (atmosfera i grawitacja), jak i zespotu napedowego oraz wiasnosci
samego obiektu (momenty statyczne i bezwadnosci, ktére zalezg od rozktadu
masy).

Na charakterystyki dynamiczne samolotu w zasadniczy sposéb wptywajg
obcigzenia  aerodynamiczne. Bardzo istotnym elementem  obcigzen
aerodynamicznych jest tlumienie aerodynamiczne, zalezne od sktadowych
predkosci katowej samolotu.

Jednym z celéw prowadzonych préb w locie powinno by¢ zidentyfikowanie
rzeczywistych charakterystyk aerodynamicznych samolotu, w tym ich
sktadowych dynamicznych (ttumienia aerodynamicznego). Te charakterystyki
stanowig podstawe opracowania modelu symulacyjnego samolotu - mozliwe
jest wykonywanie cze$ci badar przewidzianych programem prob, za pomoca
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modelu matematycznego samolotu, a nie na samym samolocie w trakcie lotu
doswiadczalnego. Zidentyfikowane charakterystyki pozwalajg przewidzieé
zachowanie obiektu w zadanych warunkach, jak rowniez zaprojektowaé
modyfikacje konstrukcji i uzyskaé pozadane zachowanie obiektu w
przewidywanych warunkach. Ponadto umozliwiajg one opracowanie systemow
automatycznego sterowania, a takze stanowig podstawowg przestanke przy
budowie symulatoréw lotu dla danego statku powietrznego.

W literaturze [6,8,9,12] nie ma zbyt wielu informacji o rekursywnych
metodach identyfikacji, a wiec takich, ktére wymagajg wykorzystywania
wylacznie wynikéw obliczen poprzedniego kroku oraz nowych pomiaréw bez
potrzeby zapamietywania catej historii pomiarowej. W Polsce stosuje sie dotad
metode standardowgq [12], ktéra wprawdzie daje dobre wyniki, ale jest wielce
czasochtonna.

W pracy przedstawiono dwie metody, ktére majg whasnos¢ rekursywnosci, a
mianowicie metode filtracji nieliniowej i metode estymacji przed
modelowaniem.

2. Zadanie identyfikacji

Zagadnienie identyfikacji Probyw locie
polega na dobraniu modelu
matematycznego samolotu w taki
spos6b, aby zapewniat on
najlepsza aproksymacje danych

pomiarowych w7 sensie

wybranego wskaznika

identyfikaciji. Poniewaz w .
sformutowaniu zagadnienia ~ Estymacja parametryczna

identyfikacji tkwi duza swoboda
(co znajduje swoje odbicie w
wielu nieporozumieniach), wiec
podajemy tutaj krétko
najistotniejsze elementy naszego
rozumienia tego zagadnienia;
nalezg do nich:

1) rodzaj identyfikacji Ll . dnienia identyfikacii (NCR
(skrzynka ,czarna” czy ﬁ}/g (L:J;t];adc;? zagadnienia identyfikacji (
»szara”?);

2) identyfikowalno$¢ modeli;
3) sposob identyfikacii;
4) weryfikacja i testowanie modelu.
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Mowiac o identyfikacji parametréw samolotu (obiektu latajgcego), ma sie na
mysli wyznaczanie sit i momentdéw aerodynamicznych, na og6t wyrazanych za
pomoca odpowiednich wspdtczynnikow i ich pochodnych. Zaklada sie
woweczas, ze sity i momenty sit pochodzace od grawitacji i napedu sg znane,
natomiast sity aerodynamiczne i ich momenty sg identyfikowane na podstawie
zarejestrowanych sygnatow cyfrowych ruchu obiektu latajgcego zaburzonych
czynnikami losowymi. Mamy zatem do czynienia z skrzynka ,szarg”. Przy
zalozeniu, ze charaktetystyki aerodynamiczne sg nieznanymi wielomianami
zmiennych stanu, sterowania i liczby Macha, identyfikacji podlegajg postacie
tych wielomianéw oraz wystepujace w nich wspdétczynniki. Czasami jednak
niezbedne jest przeprowadzenie identyfikacji parametréw, przy zatozeniu ze
sity i momenty sit pochodzace od napedu sg nieznane. W tym przypadku mamy
do czynienia z ,,czarng” skrzynka.

Pojecie identyfikowalnosci dotyczy budowy modelu matematycznego i jest
zwigzane z mozliwosScig okreslenia struktury i estymacji parametrow modelu
przy wykorzystaniu wiedzy apriori o obiekcie oraz danych z eksperymentu na
modelowanym obiekcie. W niniejszej pracy zakladamy, ze samolot jest
identyfikowalny. Zauwazmy jeszcze, ze identyfikowalno$¢ danego obiektu
zalezy od struktury modelu, metody identyfikacji oraz warunkéw prowadzenia
eksperymentu.

Rozrdznia sie identyfikacje ,,na biezgco” (on-line) i ,na postoju” {off-line).
Identyfikacja off-line polega na obrébce pomiaréw (i dlatego mozna jg nazwac
identyfikacjg wsadowa). Natomiast w identyfikacji on-line parametr}' sa
wyznaczane w trakcie dokonywania pomiaréw. Niezaleznie od tego mozemy
mie¢ do czynienia z identyfikacjg in real-time, ktéra ma charakter czasowy, w
przeciwienstwie do obu poprzednich o charakterze przestrzennym i dlatego
czeste utozsamianie identyfikacji on-line i in real-time nie jest zasadne [3]!.
Identyfikacja in real-time stosowana jest wdwczas, kiedy czas otrzymywania
modelu jest istotny, np. w zagadnieniach sterowania.

Weryfikacja modelu jest bardzo waznym etapem identyfikacji; polega ona
na ustaleniu czy model otrzymany w wyniku identyfikacji moze by¢ (lub nie)
zaakceptowany jako poprawny opis zachowania sie obiektu. Jest to trudne
zagadnienie i dlatego ograniczymy sie tutaj tylko do zasygnalizowania, ze
zastosowanie testow statystycznych stanowi lepsze kryterium, niz ogolnikowe
wskazowki jakosciowe czy nawet zdrowy rozsadek. Wiecej informacji mozna
znalez¢ w pracy [13, rozdz. 11].

3. Ogdblny model matematyczny samolotu w ruchu przestrzennym

Samolot traktujemy jako bryle sztywng o szesciu stopniach swobody, z
ruchomymi powierzchniami sterowymi. Model matematyczny wyprowadzono
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w samolotowym uktadzie wspdtrzednych (rys.l), ktory definiuje sie

nastepujaco:

e $rodek uktadu znajduje sie w 1/4 sredniej cieciwy aerodynamicznej lezacej
w plaszczyznie symetrii samolotu,

e kierunek osi Ox pokrywa sie z kierunkiem S$redniej cieciwy
aerodynamicznej, 0$ zwrdconajest do przodu,

e 05 0Oz zwrdcona ku dotowi, jest prostopadta do Ox i lezy w plaszczyznie
symetrii,

e 08 Oy zwrdcona jest na prawe skrzydto.

Na podstawie praw mechaniki teoretycznej mozemy otrzymaé nastepujace
réwnanie ruchu:

- B_(VfiBxd + FM) 1)

gdzie: Xd =\U,V,W,P,Q,R11 - cze$¢ dynamiczna wektora stanu;

B - macierz bezwtadnosci;

V3 - macierz predkosci liniowych i katowych;

Fo =\F FFEMG L e - wektor sit i momentéw sit zewnetrznych

Rownanie (1) trzeba uzupetni¢ o zwigzki kinematyczne:

X*=T(x*)x" 2

gdzie: T- macierz transformacji z uktadu obiektowego do zwigzanego z

ziemig;
xX* =[a>,0,P,x1>"|,zI]/

Wektor FM przedstawiamy w postaci sumy sit i momentéw sit

grawitacyjnych, ciggu oraz aerodynamicznych:

©)

Zaktadamy, ze sity i momenty sit pochodzace od grawitacji i napedu sa
znane, a sity aerodynamiczne i ich momenty

F*=[Px,Py,Pz,L,M /Nf 4

sg estymowane na podstawie zarejestrowanych sygnatéw cyfrowych ruchu
samolotu przy uzyciu technik filtrowania i wygtadzania.

W ruchu rzeczywistym samolotu mozna z zatozenia mierzy¢ sygnaty
wejsciowe i wyjsciowe, ale trzeba pamieta¢, ze na ruch ten oddziatujg tez
zaburzenia o charakterze losowym, ktore zakocajg zaréwno ruch, jak i
znieksztatcajg wyniki pomiarow. Dlatego w rozwazaniach szczeg6towych
przyjmiemy model dynamiki samolotu w postaci ogolnej

X =1(0),u0, A ys() (5)
y = h[xft), u(t), p(t)]+v(t) "6)
gdzie:
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x => wektor stanu zbudowany ze wspétrzednych i predkosci uogoélnionych;
wektor sterowania, ktérego sktadowymi sg wychylenia powierzchni
sterowych oraz ciag silnika;
> wektor wijjiscia (wektor wielko$ci mierzonych);
> wektor poszukiwanych parametrow;
> wektor zaktocen stanu;

v => wektor btedéw pomiarowych.

Zaktada sie, ze wektory w i v sg procesami losowymi niezaleznymi o
zerowych wartosciach Srednich oraz zadanych macierzach kowariancji.

c
1l
\Y

y
p
w

4. Szczegblny model samolotu PZL 106 Kruk w ruchu symetrycznym

Do przetestowania wybranych metod identyfikacji parametréw ruchu
obiektu, przyjeto min. jako obiekt identyfikacji samolot pozarniczy PZL-106
,Kruk” (ktérego dane aerodynamiczne byty znane), Dla celéow testowych
przeprowadzono symulacje numeryczng ruchu samolotu i jej wyniki zostaty
potraktowane jako dane pomiarowe wektora stanu samolotu, przyjete do
identyfikacji

Samolot ten wydawat sie interesujgcy ze wzgledu na fakt, ze reakcja
samolotu na zrzut wody tj. bomby wodnej (40% masy startowej) jest bardzo
gwattowna. Owocuje to szybkimi zmianami takich parametrow lotu jak kat
natarcia, predkosc lotu, kat pochylenia itp.

Dla potrzeb symulacji numerycznej zrzutu wody przyjeto nastepujacy

model fizyczny samolotu ,Kruk” (rys,2) tj.:

« samolot jest traktowany jako bryta sztywna o trzech stopniach swobody:
dwa przemieszczenia liniowe (X, , Z|) ijedno katowe (kat pochylenia ©),

«  ster wysokosci jest ruchomy, ale nie moze wykonywa¢ drgan wiasnych,

e aerodynamikajest quasi-stacjonarna,

e atmosferajest bezwietrzna i niezaburzona (zgodna z atmosferg wzorcowg),
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masa zrzucanej wody ma wplyw jedynie na charakterystyki masowo-
bezwiadnosciowe samolotu (tzn. mase, potozenie $Srodka ciezkosci oraz
momenty  bezwladnosci) - nie oddziatuje na charakterystyki
aerodynamiczne samolotu.
Przy poczynionych zatozeniach elementy réwnania ruchu (1) przybierajg
postacie:

m 0 "0 Q O
B 0 m -5, ve=.qQq 0 0 )
A RB - oa Yy wo-u o
natomiast zwigzki kinematyczne (2):
i, = C/cos© + PFsin©
zj = -f/sin© + H" cos© 8)

0-0

Zatozono, ze sity i momenty sit pochodzace od grawitacji i napedu sg znane,
a sity aerodynamiczne i ich moment (rys. 3):

= P . 4pSvqg (Cxacosa - Czas\na)+ X QQ

f# | p. = -tpPSV]jiC” sincc-C2,cosa) +ZqQ+Zs"SH +Zama,,
\pSV$ caCmya+M"Q +M5'S,, + Ma™a7U

9)

e

sg estymowane na podstawie zarejestrowanych sygnatow' cyfrowych ruchu
samolotu. Estymaty te sg nieznanymi wielomianami zmiennych stanu i
sterowania.

Celem identyfikacji jest wyznaczenie charakterystyk aerodynamicznych
prezentowanego samolotu.

Alfa [deg]
Rys. 2. Bezwymiarowe wspétczynniki aerodynamiczne samolotu PZL 106 ,,Kruk
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5. Charakterystyka ogdlna metod identyfikacji

W literaturze ogdlnej mozna spotka¢ wiele rozmaitych metod identyfikacji
(np. [3,11,13]) o cechach rekursywnos$ci. Do zastosowania wybrano dwie, a
mianowicie metode estymacji przed modelowaniem (EPM) i metode filtracji
nieliniowej (FN). Co sie tyczy metody EPM, to nie ma ona za sobg dtugiej
historii (zob. [5, 6]). Jest to metoda rozwojowa, 0 czym $wiadczy praca [7] oraz
wyniki jej zastosowania [4,5], Najmniej rozpoznana jest metoda filtracji
nieliniowej [10], ale pierwsze wyniki [1,4] sg obiecujace.

W podejsciu typowym przeprowadza sie identyfikacje parametryczna.
Dobieranie struktury modelu polega na wielokrotnym stosowaniu techniki
regresji liniowej [11], Wynika to z faktu stopniowego wprowadzania i usuwania
zmiennych niezaleznych. Zmienna niezalezna, ktéra mogta by¢ najlepszg
pojedyncza zmienng do wprowadzenia na etapie poprzedzajacym, moze by¢
zbyteczna na etapie pozniejszym.

Istota metody EPM jest podziat na estymacje i modelowanie, co dobrze
uzasadnia jej nazwe. Wyro6znikiem jest mozliwo$¢ wyboru podobszarow, w
ktorych przeprowadza sie niezalezng identyfikacje [2], Ma to duze znaczenie
przy prowadzeniu identyfikacji w obszarze duzych zmian wartosci wielkosci
fizycznych, majacych wplyw na wartosci parametrow.

Przyjecie, ze proces losowy, opisujacy zmiany stanu jest stacjonarny i
utozsamienie go z wektorem nieznanych parametrow pozwala na sprowadzenie
zagadnienia identyfikacji parametréw do zagadnienia filtracji [10]. Otrzymuje
sie w ten sposdb uogdlnienie teorii filtracji na przypadek proceséw
opisywanych nieliniowymi losowymi réwnaniami r6zniczkowymi.

6. Metoda filtracji nieliniowej (FN)

Model samolotu sterowanego w locie przestrzennym zapisany zgodnie z

wymaganiami teorii filtracji ma postac:
=B ' g(xd’0 +B~'f (xd, [)+h ™0)

gdzie:

xd =col (U, V, W, P, Q, R),

h - wektor wyrazéw walnych,

B - macierz bezwadnosci,

g - wektor sit grawitacyjnych i ciagu,

/ - w'ektor sit aerodynamicznych.

Wektora sit aerodynamicznych szukamy w postaci relacji liniowej ze
wzgledu na nieznane parametry

i(xd,t) = X(xd, t)P" A
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ktéra okresla zaréwno strukture wektora p, jak i macierzy X(xd,t), na razie
nieznanej.
Po okresleniu macierzy X(xd,/)i podstawieniu (11) do (10) oraz

uzupetnieniu o wyrazy odpowiedzialne za zewnetrzne zaburzenia losowe lotu
otrzymujemy losowe réwnanie ruchu

=[h +B* g(xd(,0 +B~!X(xdk,t)p]dt+Ddo)t (12)

ktore traktujemy jako rdwnanie obserwacji (w sensie teorii filtracji), gdzie
* t H 0 jest szeScio-wymiarowym procesem Wienera, modelujgcym wptyw
czynnikéw losowych na warto$¢ sit i momentow sit aerodynamicznych.

Postaé (12) umozliwia wykorzystanie wynikow nieliniowej teorii filtracji
Lipcera i Sziriajewa [zob. twierdz. 12.7 w pracy 10] do opracowania algorytmu
identyfikacji parametréw samolotu z zastosowaniem teorii filtracji [1,4].

7. Metoda estymacji przed modelowaniem (EPM)

W metodzie estymacji przed modelowaniem najpierw przeprowadza sie
estymacje, wykorzystujagc réwnania stanu i wyjscia oraz charakterystyki
statystyczne pomiarow i zaktocen. Wyniki wykorzystuje sie nastepnie do
budowy modelu sit i momentéw w przestrzeni stanéw. To wiasnie uzasadnia
nazwanie tego etapu mianem modelowania. Spos6b postepowania na etapie
modelowania pokazany jest w pracy [4,5].

Bardzo istotng role w tej metodzie odgrywa sposéb modelowania
aerodynamiki, ktéra musi zosta¢ zapisana w postaci réwnania stanu, aby mogta
by¢ wykorzystana w filtracji kalmanowskiej. W tym celu kazdg ze sktadowych
wektora sit i momentéw sit aerodynamicznych przedstawia sie w postaci
procesu Gaussa-Markowa:

Xi®)=Ki(®xi®) +GlINt), x,0)=xikQ /=1,..,6, (13)
gdzie:

e;(f) - szum biaty (gaussowski);

G; - macierz wejscia;

X, - wektor stanu;

K; - odpowiednio dobrana macierz stanu.

Obliczenia przeprowadza sie w dwdéch nastepujacych etapach:

1) ocena wektora stanu za pomocg filtru;

2) modelowanie "wiasciwe" metoda regresji, u podstaw ktorej lezy
rownanie

i =Ap+e (14)
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gdzie :
z = ocena wektora wyjscia (z filtru);
A = macierz ocen wektora x;

8 = wektor btedu o zerowej wartosci $redniej i statej macierzy kowariancji.

8. Przyktad identyfikacji

Przeprowadzono symulacje numeryczng ruchu symetrycznego samolotu i

zarejestrowane wyniki symulacji zostaty przyjete jako dane pomiarowe wektora
stanu samolotu do identyfikacji.

Obliczenia testowe wykonano dla szeregu przebiegéw czasowych [4], z

ktorych jeden wybrano do prezentacji. Odpowiada on nastepujgcym warunkom
poczatkowym:

0 10 20
czas [s] czas [s]

Rys. 4 Przebieg trajektorii h = f(t) Rys. 5 Przebieg VTAS = f(t)

- t -
20 30
czas [s]

Rys. 6 Przebieg kata natarcia a = f(t) Rys. 7 Przebieg zmiany masy samolotu m = f(t)

czas [s]

»  predko$¢ lotu 45 m/s (162 km/h) - lot poziomy,
e zrzut wody miedzy 1. i 2. sekundg lotu,
e zmiana wychylenia steru wysokosci od wartosci spetniajacej warunek

rownowagi momentow pochylajacych przed zrzutem do analogicznej
wartosci po zrzucie wody miedzy 3. i 5. sekundg lotu.

Przebieg wysokosci, predkosci rzeczywistej, kata natarcia oraz zmiany masy
samolotu dla zdefiniowanego powyzej przypadku przedstawiajarys.4 7.
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Jak juz wspomniano, wygenerowana historia ruchu samolotu PZL106 Kruk
z uwzglednieniem zaburzenA losowych stanowita podstawe przeprowadzanej
identyfikacji jego charakterystyk aerodynamicznych. Warunki startowe
identyfikacji zaktadaty  zerowg informacja 0 identyfikowanych
charakterystykach.

W trakcie obliczen testowych przy czasie prébkowania 0.01 s,
identyfikowano podstawowe wspétczynniki aerodynamiczne: sity nosnej Cz,
oporu Cx oraz momentu pochylajacego Cm.

W pracy przedstawiono tylko wyniki identyfikacji wspétczynnika momentu
pochylajacego. Na rys. 8 i 9 przedstawiono kolejno wyniki identyfikacji
wspotczynnika Cmw funkcji czasu ,realizowanego” lotu i kata natarcia a

Rys. 7 Przebieg identyfikacji wspétczynnika Cm w czasie

Rys. 8 Identyfikacja Cm w funkcji kata natarcia.

obiema metodami identyfikacji. Wida¢ dobrg zbieznos¢ obliczen i dos¢ dobrg
dokfadnos¢. Identyfikacja nie nadgza poczatkowo za silnymi zmianami
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-0.15 — -

4 6 8 10 12 14
alfa [deg]

Rys. 10 Zidentyfikowane postaci wielomianéw opisujagcych Cm w funkcji kata natarcia

Rys. 11 Przebieg identyfikacji parametru pl8 wielomianu opisujgcego Cm

parametrow lotu (skok kata natarcia dla ok. 10 sekundy lotu), ale po ok. 2000.
iteracji nastepuje doktadne odtwarzanie charakterystyki wzorcowej.

Na rys. 10 przedstawiono postaci zidentyfikowanych wielomianéw
opisujgcych wspdtczynnik momentu pochylajgcego na tle charakterystyki
wzorcowej (rys. 2). Nalezy zauwazy¢, ze w zakresie kata natarcia 6. do 8. stopni
zidentyfikowany wielomian opisuje najwierniej charakterystyke wzorcowa,
gdyz w tym zakresie katow natarcia dysponowalismy najwiekszg iloscig
informacji ,,pomiarowej” co jest widoczne na przedstawionych wykresach
(rys. 6, 8, 9, 10).

9. Podsumowanie

Przedstawione w niniejszej pracy metody identyfikacji typu on-line (a pod
pewnymi warunkami in real time) prowadzg do uzyskania wyniku na biezgco,
rokujagc nadzieje na zidentyfikowanie szczegélnie trudno poddajacych sie
identyfikacji tzw. aerodynamicznych pochodnych dynamicznych obiektu, fj.
wyrazow opisujgcych tlumienie aerodynamiczne ruchu obiektu. Wyniki
otrzymane obiema metodami sg zachecajgce, chociaz w réznym stopniu [4],

Obliczenia przeprowadzone metoda FN daja zadawalajgce wyniki
identyfikacji wartosci wspétczynnikéw aerodynamicznych. Wspotczynniki
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wielomianéw opisujacych charakterystyki aerodynamiczne sg identyfikowane
ze znacznie wiekszym btedem i wymagajg dtuzszej historii lotu, zawierajacej
zmiany parametrow wektora stanu w znacznie wiekszym zakresie wartosci.
Pozytywng cechg metody FN jest fakt malej zaleznoSci miedzy
identyfikowanymi wspotczynnikami. Przeprowadzone badania prognozujg ze
zwiekszenie wymiaru zagadnienia nie spowoduje pogorszenia jakosci
identyfikacji parametrow juz zidentyfikowanych.

Jesli chodzi o obliczenia przeprowadzone metodg EPM, to sa one
charakterystyczne dla metod wykorzystujacych filtracjg kalmcmowska. Zalezy
ona w duzym stopniu od zasobu nagromadzonej informacji, czyli liczby
przeprowadzonych pomiaréw. Stad silne wahania losowe estymowanych
parametrow w poczatkowej fazie obliczerr (rys. 11). Jako model symulacyjny
pomiarow wykorzystano przebiegi wzorcowe zdeterminowanego modelu
samolotu. Wiadomo jednak, ze efektywnosc¢ filtracji uwidacznia sie w sytuacji
znacznych szumow zaréwno procesu, jak i pomiarow.

Prace wykonano w ramach projektow badawczych KBN nr 9T12C 006 08 i 9T12C
018 13.
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SYMULACJA MANEWROW SPECJALNYCH SAMOLOTU
BEZPILOTOWEGO

Jerzy Graffteinl Mariusz Krawczykl Jerzy Maryniak?2

Instytut Lotnictwa, Warszawa
Politechnika Warszawska, Warszawa

W pracy przeanalizowano metody oraz warunki startu i odzysku bezpilotowego
samolotu BSL. Wykorzystano do tego celu model dynamiki BSL, wyprowadzony
przy zastosowaniu formalizmu Boltzmanna-Hamela. Do rozwigzania zagadnienia
startu wykorzystano teorig ruchu programowego Za program ruchu przyjeto
wiezy natozone na trajektorie i potozenie katowe BSL wzgledem niej. W pracy
zamieszczono wybrane wyniki symidacji manewru startu i odzysku bezpilotowego
samolotu

1. Og6lny model dynamiki lotu BSL

Rys. 1. Przyjete uktady wspétrzednych do wyprowadzenia modelu BSL
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Model fizyczny opisujacy dynamike samolotu i powierzchni sterowych
uwzglednia ich wzajemny wplyw, a takze oddziatywanie przesuniecia $rodka
masy powierzchni sterowych: steru wysokosci, kierunku i lotek wzgledem
wiasnych osi obrotu.

Model matematyczny opisujacy dynamike BSL, traktowanego jako ukiad
mechaniczny, w ruchomym ukfadzie wspotrzednych Oxyz (rys. 1), w ktérym
prawa sterowania [3-5] potraktowano jako wiezy nieholonomiczne,
wyprowadzono stosujac formalizm Boltzmanna-Hamela:

Przyjeto nastepujacy wektor wspotrzednych uogolnionych g oraz quasi-
predkosci o

g=[xj,yxzIl,0,® W,SH,Sv,S,J 1),
cn:\UyV,W,PxQ,R,COHCOchog}T (2)7
gdzie: oo/, o8, ® wynikajg z praw sterowania [4,5]:

©7=K"o -02)+KFf(P-Pz)+KAN(W-W2)+K;(y, -yu)+
+Kv(V- \t)+KI(IP- rz) +KHR - Rz)- Tl 5] - TASL + Sio

FBsS=K%(0-02) +K”(Q-Qz)+K“(W-W2z)+KMK(X, -*,,) +

4),
+Kz (z, —zlz) +Ky (U- U,)- T3 Sh-T2 Sh+ Sho

a9 =Kv(0~02+KP(P-P2)+K (W -W 2)+Ky(yi-yu)+

).
+KV(V-VZ)+< (IP-Vz)+K\(R-Rz)- Tl 8V- TSV +SW0

Wyznaczenie trojwskaznikowych mnoznikéw Boltzmanna zamieszczonych
w [2,4] pozwala na sformutowanie energetycznych réwnan ruchu BSL [3,4], a
okre$lenie zaleznosci na energie samolotu T , traktowang jako suma energii
samolotu i wszystkich powierzchni sterowych, pozwala sformutowaé dziewie¢
rozniczkowych réwnan ruchu w postaci:

MV +KM,V+MV/+KWH=Q (6).
ZaleznoSci opisujgce macierze uzyte w rownaniu (6) M, Mi, K, Ms [3]
oznaczaja odpowiednio macierze masowe i bezwiadnosci oraz macierz
predkosci. Wektor Q reprezentuje sity uogolnione - takie jak: aerodynamiczne,
grawitacyjne i od ukiladu napedowego. V i V sg wektorami predkosci
uogdlnionych i ich pochodnych.

Réwnanie (6) uzupelnione zwigzkami kinematycznymi [3,5] i prawami
sterowania [2,5] stanowi ogélny model matematyczny sterowanego
autonomicznie BSL wykorzystywany do badan symulacyjnych.
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2. Analiza i wybdr sposobu startu BSL

Kazdy system wykorzystujacy bezpilotowe samoloty wymaga opracowania
sposobu startu zaréwno pod wzgledem technicznym jak i proceduralnym. BSL
moga wykorzystywaé najprostsze sposoby startu polegajace na rozpedzaniu sie
na wiasnym podwoziu lub z rozpedzonego pojazdu. Metody te nie sg polecane
jako docelowe ze wzgledu na konieczno$¢ dysponowania odpowiednio dtugim,
prostym i gtadkim odcinkiem drogi, co w tereni przygodnym jest na ogét trudne
do spetnienia..

W zwigzku z tym najczeSciej stosuje sie metode startu z wyrzutni
umieszczonej na wiasnym podwoziu lub zamocowanej na samochodzie.

Istotne roznice pomiedzy szeregiem typow wyrzutni wynikajg przede
wszystkim ze sposobu rozpedzania woOzka na prowadnicach. WS$rdd
spotykanych rozwigzan rozpedzajgcych samolot upowszechnity sie: rakietowy,
z lin gumowych, pneumatyczny, pneumatyczno-hydrauliczny oraz za pomocg
silnikdw elektrycznych i spalinowych.

Wybrano sposéb rozpedzania BSL na wyrzutni napedzanej linami
gumowymi pozwalajacymi w zaleznosci od ilosci i przekroju gum na dobor sity
potrzebnej do rozpedzenia BSL.

3. Symulacja manewru startu BSL

Zatozono, ze start BSL, o masie maksymalnej m=157.3 kg odbywat sie z
wyrzutni ustawionej pod katem 0 —24°, z predkos$cig poczatkowg (w chwili

Rys.2. Parametry startowe BSL Ranger (Oeriikon-Contraves)
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zejsécia z katapulty) wynoszacg V=30 ms'l Tak przyjeta predko$¢ poczatkowa
jest technicznie osiggalna oraz w petni uzasadniona gdyz zapewnia utrzymanie
samolotu w bezpiecznym zakresie. Droga rozpedzania przy diugosci roboczej
wyrzutni 10 m zapewnia uzyskanie predkosci startowej 30 ms 1pod warunkiem
osiggniecia na tym odcinku wyrzutni przyspieszenia 46 ms . Na rys.2
przyktadowo pokazano przebiegi przyspieszenia i predkosci BSL Ranger
podczas jego startu z wyrzutni. Obserwowana po 0.68s gwattowna zmiana
przebiegu przyspieszenia odpowiada sytuacji oderwania sie samolotu z
wyrzutni. Dalsze przemieszczanie sie po wyrzutni pustego wodzka wynika
jedynie z koniecznosci wyhamowania go na odpowiednio krotkiej drodze tak
aby nie spowodowac zniszczenia konstrukcji katapulty.

Zatozono, ze podczas catego manewru startu utrzymy-wany bedzie
maksymalny cigg T, bedacy funkcjg aktualnej predkosci lotu BSL (rys.3).

Analizujagc pokazany na rys.4 linig ciggty przyjety, przebieg wysokosci
mozna zaobserwowac, ze w pierwszej fazie startu po zejsciu z wyrzutni przez
ok. 4 s lotu BSL wznosi sie na wysoko$¢ H=30 m, ze Srednig predkoscig 7.4
msl Kolejno dla te(4s - 7s) nastepuje wyréwnanie i lot poziomy majacy na
celu nabranie wiekszej predkosci lotu z przyspieszeniem bliskim 10 ms .
Ostatni fragment symulowanego ruchu BSL polegat na tagodnym wznoszeniu z
predkoscig Srednio 4.3 ms-1, przy niewielkim wzroScie predkosci lotu ze

czas [s]

0 2 4 6 8 10 . 12
czas [sj
Rys.3. Sterowanie ciggiem i sterem wysoko$ci podczas manewru startu
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Srednim przyspieszeniem 0.45 ms"

........... nominalny

[p— zaburzony

éfas [s]

Rys.4. Nominalna i zaburzona trajektoria startowa BSL

Przebieg nominalnego ciggu T i wychylenia steru wysokosci SH niezbedne
do zrealizowania zaplanowanej trajektorii przedstawiono na rys.3 liniami

1° 12
czas [g]

czas [s] L

0 2 4 6 8 12

10 r
czas [s]
Rys.5. Przebieg zmiennych programowych i zaburzonych podczas manewru startu
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ciggtymi. Linia przerywana reprezentuje zmiany parametréw lotu (rys.4 i 5)
uzyskane podczas symulacji uwzgledniajacej wptyw zaburzenia, ktére miato
charakter czotowego podmuchu o predkosci 5 ms w czasie te(l s - 3s).
Wystepowanie podmuchu oznaczono na rys.4 i-5 szarym obszarem.

Warto$ci nominalne sterowania, w kanale podluznym oraz teoretyczne
przebiegi parametrow stanu wyznaczono na podstawie teorii ruchu
programowego [1]. Obliczenia rozwazanego przypadku prowadzono przy
natozonych wiezach na katowe potozenie samolotu w przestrzeni. Przyjeto
przebieg kata $lizgu staty i rowny zero, a poniewaz na przebieg predkosci lotu
nie naktadano dodatkowych ograniczen, rozwigzywane zagadnienie miato
charakter ruchu programowego niezupetnego.

Analiza otrzymanych wynikéw symulacji wskazuje na zadawalajgce
wiasnosci stabilizujgce zastosowanego regulatora. Najwyzszy poziom uchybu
spowodowany wystgpieniem podmuchu czotowego jest widoczny w przebiegu
kata natarcia a. Osigga on maksymalng wartos¢ dochodzacg do Aa - 4.7°. Dla
skompensowania obserwowanych na rys.4 i 5 uchybéw od parametréw
zadanych wprowadzono ukfad korekcyjny zgodnie z przyjetymi prawami

sterowania [5]. Wynikowe sterowanie przedstawione na rys.3 linig
przerywang odbiega od nominalnego najbardziej w czasie wystepowania
zaburzenia, a réznica dochodzi do =3.2°. Czas regulacji, po ktorym

nastepuje powrot na zadana trajektorie wynosi dla przyjetego zaburzenia 8 —9s.

Reasumujac - dobrane wartosci kata pochylenia wyrzutni jak i predkosci
poczatkowej BSL sg prawidtowe i pozwalajg na kontynuacje lotu po zadanej
trajektorii programowej zarowno w warunkach lotu nie zaburzonego jak tez
wystepowania podmuchu. W celu okre$lenia wymagan taktycznych odnos$nie
warunkow startu BSL nalezy dodatkowo przeprowadzi¢ badania symulacyjne
uwzgledniajgce wiekszg game zaburzen, a takze zmiane masy startowej BSL,
itp.

4. Analiza i wybdr sposobu odzysku BSL

BSL jako urzgdzenie wielokrotnego uzytku nalezy po zakonczeniu misji
bezpiecznie przeja¢ - odzyskaC. Sg rozne nastepujgce techniki tego swoistego
ladowania:

S na podwoziu statym lub sktadanym,

/ Slizgiem na ptozie,

S fapania BSL w siatke,

S sposobem $migtowcowym,

S lgdowania za pomocg spadochronu.
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Ladowanie sposobem samolotowym na podwoziu statym lub skiadanym
stosowane jest w przypadku duzych BSL i wymaga lotniska wzglednie terenu
utwardzonego.

BSL mate i $rednie w miare posiadania dostepu do lotnisk i lgdowisk
polowych, wzglednie terenu utwardzonego przystosowane sg do lgdowania
,»Slizgiem" na specjalnych ptozach lub integralnych wzmocnieniach konstrukcji
ptatowca! Niekiedy w przypadku operowania BSL z pokiadu okretéw do ich
odzysku stosuje sie rozpinane na pionowych réwnolegtych masztach siatki .

Dla BSL ,,CMA”, po analizie, zostal wytypowany najczesciej spotykany
spadochronowy sposob odzysku, wykorzystywany takze jako wariant
ladowania awaryjnego.

5. Symulacja manewru odzysku BSL

Zadaniem badan symulacyjnych byto opracowanie manewru, jaki BSL
bedzie wykonywaé w fazie odzysku na spadochronie wystrzeliwanym z
predkoscig poczatkowg 20 ms’1 za pomoca pirotechnicznego urzadzenia.

W manewrze odzysku istotne sg dwa elementy: minimalizacja przecigzen
oraz zapewnienie warunkéw bezpiecznego (swobodnego) rozwinigcia sie
czaszy (np. zabezpieczenie przed wplgtaniem sie linek spadochronu w pchajace
Smigto). Osiagane jest to odpowiednio za pomocg specjalnych konstrukcji
spadochronu oraz zmniejszania do minimum predkosci lotu i wiasciwego
ustawiania BSL wzgledem rozwijajacej sie czaszy spadochronu.

W badaniach uwzgledniono (wprowadzajgc odpowiednie sity i momenty sit
do modelu (rys.6) oddziatywania na BSL kolejno: otwartej pokrywy

ostaniajacej urzadzenie odzyskowe oraz efekt wystrzeliwanego spadochronu.
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Zatozono, ze w chwili rozpoczecia manewru, BSL o masie 1573 Kg,
znajduje sie w poziomym locie ustalonym, z minimalng predkoscig 32 ms .Na
poczatku manewru nastepuje redukcja ciggu (do zera) oraz maksymalne
wychylenie steru wysokosci do ,,gory” do warto$¢ 8H=-20 , w celu uzyskania
duzego kata pochylenia (wychylenie sterow pozostaje bez zmian az do
momentu przyziemienia). Kolejno po czasie 0.5 s nastepuje otwarcie pokrywy,
a po nastepnych 0.5 s odpalenie spadochronu (na rys.8 i 9) zdarzenia te
0znaczono pionowymi ,,prazkami”.

Na rys.7 pokazano usytuowanie urzadzenia odzyskowego wzgledem
ptatowca oraz uzyte ukfady wspotrzednych i oznaczenia. Widoczny ukitad
OxgygZg zostaje unieruchomiony w chwili odpalenia spadochronu w celu
dogodnego pokazania (rys.6) trajektorii ruchu samolotu i nierozwinietego
spadochronu wyrzucanego w sztywnej kompozytowej ostonie. Kat usytuowania
wzgledem kadtuba pokrywy przyjeto vk = 90°, w celu zapewnienia duzego
przyrostu momentu pochylajgcego.

Obliczenia prowadzono dla przypadku wystrzelenia spadochronu pod katami
vw réwnymi odpowiednio 60° i 90°. Te ostatnie powtérzono w w'arunkach
zaburzen poziomym podmuchem, o predkosci 5 ms 1 skierowanym przeciwnie
do kierunku poczatkowego ruchu BSL.

Rys.7.Trajektoria ruchu BSL i wystrzelonego zasobnika ze spadochronem
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W prezentacji uzyskanych wynikdw symulacji przyjeto nastepujace
oznaczenia. Na rys.8 i 9, momenty otworzenia klapy i odpalenia spadochronu
zaznaczono pionowymi ,prazkami”, obszar zakreskowany - wystepowanie

2.5 3.0
czas [s]
6)) 60
T3
0 30
0
0.0 0.5 1.0 15 2.0 2.5 3.0
czas [s]
75
50
25
0
N N e i _feligtgt Lroortnoi
0.0 05 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
czas [s]

Rys.8. Wyniki symulacji odzysku BSL.

zaburzenia, obszar szary - stanowi koncowy fragment odzwierciedlajgcy
hipotetyczny stan BSL po rozwinieciu czaszy (bez uwzglednienia
oddziatywania spadochronu)

Zmiany kata pochylenia © sg efektem dazenia do odpowiedniego
usytuowania BSL w stosunku do spadochronu, w chwili otwarcia czaszy
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(rys 8) Jego przebieg wymuszony jest dodatnim momentem pochylajacym
poczatkowo od wychylenia steru wysokosci 5H a nastepnie ustawionej pod
katem vk pokrywy spadochronu i sity jego wystrzelenia pod katem wvw
Poszczegolne fazy odzysku: otwarcia pokrywy i odpalenia spadochronu mozna
w doktadny sposob zidentyfikowaé analizujgc gwattowne zmiany w przebiegu
predkosci pochylania Q pokazane na rys.8 oraz w niewielkim stopniu w
przebiegu kata natarcia a i predkosci lotu VO(rys.9).

Analiza rys.7 pozwala wnioskowa¢ o duzej roli, jakag w przebiegu
symulowanego manewru odgrywa kat vw wystrzeliwania (przy zadanej
predkosci poczatkowej) spadochronu. Widzimy, ze dla vw=60 w chwili
rozwiniecia czaszy spadochron znajduje sie ponad BSL, co moze doprowadzié
do powstania niepotrzebnego duzego ujemnego momentu pochylajgcego,
oddziatywujacego na BSL. Zwiekszenie kata vwdo wartosci 90 praktycznie

eliminuje ten problem (rys.7), takze w locie, w ktérym manewrowi odzysku
towarzyszy zaburzenie. Zgodnie z oczekiwaniami od chwili rozpoczecia
manewru zwiekszaniu kata pochylenia O i natarcia a towarzyszy zakladany,
przy zerowym ciggu zespotu napedowego, gwattowny spadek catkowitej
predkosci lotu, ktéra w chwili wypetnienia czaszy przyjmuje wartos¢ V0= 24
ms'l Jest istotne, ze obserwowany na rys.9. moment wejscia BSL na duze kat}
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natarcia oraz spadek jego predkosci lotu ponizej bezpiecznej predkosci nastapit
po wystrzeleniu spadochronu odzyskowego.

Z analizy przebiegdw zamieszczonych na rys.8 i 9 mozemy takze
wnioskowaé o matym wptywie zaburzenia wywotanego podmuchem, podczas
wykonywania zaplanowanego manewru odzysku, co wynika zapewne z
krétkiego czasu manewru przy zatozonej bezwiadnosci obiektu.

6. Wnioski

Praca, ktorej wyniki zaprezentowano, prowadzona byta w ramach realizacji
projektu badawczego KBN, majacego na celu opracowanie metod planowania
misji samolotdw bezpilotowych. Start i odzysk BSL sg jednymi z wielu
skomplikowanych manewréw specjalnych, jakie zostaty opracowane apriori w
celu automatyzacji tych faz lotu podczas procesu planowania misji.
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SYMULATIONS OF SPECIAL MANOEUVRES OF UAV

Jerzy GRAFFSTEINY Mariusz KRAWCZYKZ Jerzy MARYNIAK2

'institute of Aviation, Aleja Krakowska 110/114, 02-256 Warsaw
2Warsaw Uniwersiti of Technology PI. Politechniki 100-662 Warsaw

The paper deals with the simulation problem of aircraft general motion.
Equation of motion have been derived by application of the Boltzmann-
Hamel equations. Model will be useful to develop flight control systems
based upon the programmed motion, which may provide improved level
ofsafety and performance over the conventional designs. Some results of
numerical simulations special manoeuvre UAV are reported.
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W pracy przedstawiono wplyw sterowania napedem oraz dynamiki silnika na
zachowanie sie samolotu w locie stromym. W oparciu o opracowany model
matematyczny samolotu i uproszczony model matematyczny sterowanego napedu
przeprowadzono badania symulacyjne przestrzennego lotu samolotu. Jako obiekt
testowy wybrano samolot PZL 122 ,,IRYDA  Wpracy starano sie przeanalizowac
ztozony stan lotu samolotu sterowanego jednocze$nie w kanale pochylania i
predkosci oraz wzajemny wptyw obu sterowan na obciagzenia statku.

1. Wstep

Statystycznie ponad 30% wszystkich wypadkoéw lotniczych spowodowane
jest awarig napedu tj. ukladu sterujgcego i silnika [1], Naped w zasadniczy
sposdb wptywa na dynamike samolotu, a co za tym idzie i na bezpieczenstwo.

Podstawowym zadaniem napedu jest wytworzenie sity ciggu niezbednej do
pokonania oporu aerodynamicznego. Sita ciggu dziala w osi turbiny. Ze
wzgledu na to, ze 0§ silnika zazwyczaj nie przechodzi przez poczatek uktadu
samolotowego, do ktérego redukowane sg wszystkie sity i momenty' sit,
powstaje dodatkowy moment od sity ciggu oraz moment giroskopowy od
wirujacych czesci silnika. W chwili redukcji obrotdw i szybkiego spadku ciggu,
co moze byC takze efektem awarii zespolu napedowego, samolot szybko
zaczyna nabiera¢ predkosci katowej w wyniku gwattownej zmiany momentow
dziatajacych na platowiec. Efekt ten moze by¢ bardzo niebezpieczny dla pilota
zwlaszcza lecgcego na matej wysokosci. Taka reakcja samolotu moze zostac
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spotegowana przez dziatanie pilota poprzez wychylenie powierzchni sterowych.
Jest to szczegOlnie niebezpieczne podczas kreconych akrobacji, kiedy pilot
wykonuje dynamicznie manewry i nastgpi nagta awaria zespotu napedowego.
W takiej sytuacji pilot ma bardzo malo czasu na identyfikacje zjawiska i
wiasciwag reakcje.

Zmiana stanu dynamiki silnika i samego samolotu indukuje zatem do$¢
ztozony wektor sit i momentow. Wynika z tego, ze w okre$lonych sytuacjach
awaria silnika doprowadzi¢ moze do powaznego zaburzenia dynamiki
samolotu.

Zagadnienia zwigzane ze sterowaniem i dynamikg silnika majg kolosalny
wplyw na zachowanie sie samolotu i nie moga by¢ pominiete przy budowie
modelu symulacyjnego.

2. Model matematyczny samolotu w ruchu przestrzennym

Wychodzgc z klasycznego modelu fizycznego samolotu [2] tj. przyjmujac,
ze samolot jest brylg sztywna o szesciu stopniach swobody oraz zakfadajac, ze
na samolot dziatajgjedynie sity pochodzace od aerodynamiki (quasi-ustalonej),
grawitacji i napedu, a wychylenia powierzchni sterowych majg tylko wptyw
parametryczny na wartosci sit, wyprowadzono [2],rownania ruchu obiektu w
oparciu o podstawowe rownania dynamiki klasycznej

Rys. 1. Przyjete uktady odniesienia oraz wychylenia powierzchni sterowych
Dynamiczne rownania mozna przedstawi¢ w postaci [2]:

MV+K M V=Q+U 5 Q)
gdzie:

V =col\p,V,W,P,Q,ii\ - wektor przy$pieszen
V =col[U,V, W, P, Q,/?] -wektor predkosci
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col[X,Y,Z,L,M,N]
- macierz sit zewnetrznych

M=M+Mw -zmodyfikowana macierz bezwtadnosci

m 0 0 0 0
0 m 0 ~s7 0
M 0 0 m 0 -Sx 0
0 ~sz 0 0 Jxz
0 -Sx 0 Jy 0
0 0 ~nxz 0 Jz
0 !Oll
M 0 O 0
M\/:
0 0 -Mw |°
o o 0
macierz parametréw kinematycznych
0 -R Q j
R 0 -p ! @)
K = -Q P 0 i
"o-.--w""V i 0 -R o
w 0 ~UjR 0 -1
-Voou 0!1~-Q P O

macierz sit sterujacych

XazH 0 0 x5
0 0 ASK 0 AT
ZmH zH 0 0  Zor

U = mn 1 n 11
0 0 8L LftT
M aH 0 0 Mhr
0 0 0 N st

5- col[aztl ,bH, 5 6 ~,8r] - wektor sterowania
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Zwigzki kinematyczne mozna przedstawi¢ w postaci [2]:

r=co{x,,yl,zIA ¢ A =AU,V,W,P,Q,R,<S>®,'V\ (V)

3. Model matematyczny sterowanego napedu

Model matematyczny napedu mozna przedstawi¢ w postaci dwu czionow:

ukfadu sterujgcego i silnika. W rozpatrywanym przypadku naped pracuje w
uktadzie zamknietym (przedstawionym na schemacie blokowym).

Temp,p

Sr

ni
UKELAD STERUJACY SILNIK

Rys. 2. Schemat uktadu napedowego
Gdzie:

5t - katwychylenia dZzwigni,
Q -wydatek paliwa,
Temp, p

- temperatura i ci$nienie otoczenia,
nr,T

- obroty, ciag.
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Uktad sterujacy

Naped jest bardzo skomplikowanym ukfadem pracujgcym w
zroznicowanych warunkach (Ma, h) trudnym do zamodelowania. W pracy
zastosowano model przyblizony eksperymentalny, uzyskany w wyniku
aproksymacji charakterystyk dynamicznych i statycznych otrzymanych na
drodze eksperymentalnej lub z obliczen w oparciu o modele termodynamiczne
[4, 5 6, 7, 8 12], W modelu zatozono, ze kat wychylenia dZwigni jest
proporcjonalny do obrotow

T _ const nr@m)~c.” ™ "™ 0T +0Tmin 3)

Ot AT ’max T min
gdzie:
nTrm - maksymalna warto$¢ predkosci obrotowej (warunki startowe) [9, 10]
nTmm - predko$¢ obrotowa na biegu jaltowym - zmienna wraz z predkoscig
lotu i wysokoscia.
~frex ’C¥min- maksymalne i minimalne wychylenie dzwigni gazu ( przyjeta
skala 0 - 100 %)
Posta¢ funkcji modelujacej wydatek paliwa (rys. 4)

' Qg(nr) dla  Q(Sr) >Qg{nr)
Qfst)=<Q{st) dla Qd(nr)<Q(6r)<Qg(nr) 4)
Qd(nT) dla Q{5T)<Qd(nT)

dzie:
’ g(8r) - koncowa warto$¢ wydatku paliwa zadana poprzez wychylenie
dzwigni gazu,
Og(nT) - funkcja nadmiaru,
Qd{nr) - funkcja niedomiaru,
Qu(nT) - wydatek ustalony.
Roéwnanie ciggu silnika
T(nr) = kOT + ku.nr + k2Tnt2 + Kirrij (5)
gdzie:
k,r = krr(Ma,h) (6)

Dynamika silnika

Silnik zostat potraktowany jako element inercyjny pierwszego rzedu [12]:

T(nr) atn r+nT- K{nr)Q (7
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gdzie:
T(nr) - zredukowana stata czasowa w warunkach stoiskowych
---- zredukowany wspétczynnik wzmocnienia
Qu(»r)
Q - wydatek paliwa
czyli:
nr Q-nT
LIS Q 7 (8)
dt T{nr) T{nr)[ On(«r)

5/\”’ / /.

zakit : nicstatcczncj
pracy silnika (pomp* 2) 1

7.dmiich necic
. — plomicr a

— L

EREDUKONANA FRKTOCOMCRKOTUWALbI
WYDATEK USTALONY Qd
NADMIAR Qe
NIEDOMIA_R Qd
punfdypariatal*

Rys. 4. Zalezno$¢ wydatku paliwa od predkosci obrotowej
dla warunkéw stoiskowych (Ma=0, H=0)
Rownanie (8) przedstawia koncowy model dynamiki silnika uzyty do symulacji
numerycznej.

4. Wyniki obliczen

Obliczenia wykonano dla samolotu testowego PZL 1-22 Iryda. Symulacje
przeprowadzono dla trzech wariantéw: samolot od chwili tg rozpoczecia

symulacji do czasu ti = 10 [s] porusza sie ruchem jednostajnym prostoliniowym
z predkos$cig VO na maksymalnym ciggu silnikéw, na wysokosci ho- Po chwili
t, = 10 [s] nastepuja:

a) jednoczesne przestawienie obu dzwigni gazu do potozenia
odpowiadajgcego obrotom biegu jatowego. Catkowity czas
przestawiania dzwigni wynosi 0.5 [s]. Wychylenie powierzchni
sterowych nie ulega zmianie;
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b) przestawienie steru wysokosci o kat SH= +2 deg, obroty silnikdw
pozostajg bez zmian;

=
Q
S
I
n
t[s]
Rys. 5. Wychylenie steru wysokosci
100 ~ n:
Przestawianie dzwigni gazu \
< 75 4 gnig \
- 50 4 e dzwignia lewa i prawa
% 25
0
15000 \ " .o
= OBROTY MAX TRWALE \ " Predko$¢ obrotowa turbiny
= 14000
g E o .
S 13000 silnik lewy i prawy
< z
=
1
-1
Z
'_
15
t[s]

Rys. 6. Dynamika silnika

Rys. 7. Rzeczywista predkosc¢ lotu
c) w locie stromym jednoczesne zdtawienie obrotow obu silnikéw do
biegu jatowego i przestawienie steru wysokosci 0 kat SH=+2 deg.
Wyniki przedstawiono ma wykresach 5H0.
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t [s]

Rys. 8. Wysoko$¢ lotu

t[s]
Rys. 9. Katy przechylenia, pochylenia i odchylenia

5. Podsumowanie

Jednoczesna redukcja ciggu obydwu silnikéw oraz wychylenie steru
wysokosci (rys. 5, 6.) powoduje szybkie wejscie samolotu w lot nurkowy z
duza predkoscia. Przejsciu w ten stan lotu towarzyszy znaczne przeciazenie
ujemne.

Obcigzenie spowodowane samym wylgczeniem silnika podczas lotu
poziomego ustalonego ma swoje maksimum po okoto 10 sekundach.
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t(s]
Rys. 10. Obcigzenia dziatajace na pilota

Samolot zaczyna wchodzi¢ w lot nurkowy i po 10 sekundach znajduje sie
w maksymalnie stromym locie.

» Nakladanie sie efektdw sterowania ciggiem i sterem wysokosci powoduje
znaczne zwiegkszenie wartosci przecigzen dziatajagcych na pilota. Wartos¢
tych przecigzen jest znacznie wieksza od sumy przecigzeh od sterowania
tylko ciggiem i tylko sterem wysokosci.

e Stan dynamiki lotu zalezy od wzajemnego doboru (kolejnosci, czasu
rozpoczecia sterowania) parametréw sterowanych. Te same wartosci
nastawow w zaleznosSci od sytuacji moga zwieksza¢ lub zmniejszaé
przecigzenia.

Prace wykonano w ramach projektu badawczego KBN 9T12C 018 13.
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MODELING AND SI MULATION OF THE FLIGHT OF AN
PZL 1-22 IRYDA CLASS AIRCRAFT FOR VARIOUS
STATES OF THE FLIGHT
AND AFTER THRUST REDUCTION
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Jerzy maryniak

Jarostaw Pyrz
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The influence of propulsion and engine dynamics control on an airplane
behaviour in steep dive is presented in this paper. Simulation was based on a
6 DoF mathematical model of the controllable aircraft and engines.
Computations were madefor PZL 1-22 ,,Iryda" as a test aircraft. Theflight under
control realised in both pitching and velocity channel was analysed as well as
their mutual influence on the loadfactor.
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PROJEKT KONCEPCYJNY OStEONIETEGO WIRNIKA
OGONOWEGO SMIGLOWCA SW-4
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Artykut dotyczy propozycji zastapienia swobodnego dwutopatowego wirnika
ogonowego S$migtowca SW-4. wirnikiem ostonietym. Doboru parametrow
dokonano uwzgledniajagc kryteria sterownosci i energochtonnosci uktadu dla
rozwojowej wersji Smigtowca, ciezszej o 0k.20% od obecnej.

1 Wstep

Tendencja  modyfikowania  $migtowcdéw  jednowimikowych  przez
wprowadzanie ostonietych $migiet ogonowych w miejsce rozwigzan
klasycznych, swobodnie pracujagcych Smigiet, jest ostatnio jedng z
dominujacych w konstrukcjach $migtowcowych (np. rys. 1 [3]). Doktadniejsze
informacje na ten temat, podano w [1 i 2]. Najwazniejszg jej przyczyna jest
konieczno$¢ poprawy bezpieczenstwa personelu naziemnego i samego
Smigtowca. Ostona bowiem zapobiega kolizjom z ludZmi znajdujacymi sie w
poblizu $migtowca i ostania $Smigto przy zetknieciu sie $migtowca z obiektami
zewnetrznymi, np. ziemig, kamieniami, galeziami czy przewodami linu
przesylowych. Wigze sie jednak z tym proces takiego doboru parametrow
ukfadu, aby rozwigzanie to mogto by¢é konkurencyjne z klasycznym. Dla
przypomnienia podano zestaw probleméw jakie pojawiaja sie w zwigzku z
zastosowaniem ostonietego $migta ogonowego oraz w'ady i zalety takiego
rozwigzania. Jedng z gtéwnych wad sg wieksze straty mocy (przy matych
predkosciach lotu), zwigzane z koniecznoscig znacznego zmniejszenia $rednicy
$miata, spowodowane wzgledami konstrukcyjnymi oraz wieksza masa ukiadu.
W locie z wiekszymi predkoSciami ukfad jest energetycznie oszczedniejszy.
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Mozna tez uzyska¢ pewne zmniejszenie hatasu. Wiasnosci dynamiczne obu
uktaddéw sg poréwnywalne.

Rys. 1. Schemat modyfikacji $migtowca S-76B oraz poréwnanie
wygladu czesci ogonowej FANTAIL™ i S-76B

2. Projekt koncepcyjny ostonietego smigta ogonowego
do $migtowca SW-4

Celem pracy byfa ocena mozliwosci wykonania projektu obudowanego
wirnika ogonowego w $migltowcu zastepujgcego rozwigzanie klasyczne i
analiza obliczeniowa oraz poréwnanie wiasnosci  obu  konfiguracji
(charakterystyk pilotazowych i energochtonnosci uktadu). Dla obu rozwiazan

AW tasnosci pilotazowe (komfort sterowania kierunkowego pod wplywem
impulsu jednostkowego) wg skali Coopera na wykresie EZ(M J [ J.
2. Wielko$¢ poboru mocy przez $migto ogonowe

kierunkowym (obrét wokét osi odchylen).
3 Sterowno$¢ graniczna zawisu w obrocie

W zawisie i manewrze

kierunkowym - warune
sterownosci wg [1], dla kryterium 4 ~ (Tmex) > 1, czyli wywotania
maksymalnej predkosci katowej i przyspieszenia katowego odchylania
$Smigtowca, po zadaniu wyjsciowego impulsu sterowania jako gwattownego
zwiekszenia skoku ogo6lnego S$migta ogonowego do maksimum ( o
ogranicznika lub do uzyskania kiytycznego kata natarcia na topacie $Smigta)
Biegunowe ciggu $migta ogonowego w funkcji mocy pobieranej, da
wysokosci H=0 i H=1,8km.
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Zatozono, ze wersja z obudowanym $migtem ogonowym powinna spetiaé
kryteria sterownosci dla wariantu rozwojowego $Smigtowca, o wiekszej masie i
mocy napedu oraz umozliwia¢ wprowadzenie nowoczesnych rozwigzan
konstrukcyjnych $migta ogonowego, np. beztozyskowego. Dane dotyczace
klasycznego wirnika ogonowego $migtowca SW-4 oraz wariantow $migta
obudowanego przyjetych do analiz optymalizacyjnych sg przedstawione w
tabelach la i Ib.

Tabela la
Wielkos$¢ Smigto ogonowe Smigto obudowane
swobodne Wariant 1 | Wariant 2 | Wariant3 | Wariant 4
Cieciwa topaty $migta 0,160
ogonowego [m]
Promieri $migta ogonowego fm] 0,750 0,525
Masa $migtowca [kgl 1.800,00 2.300,00
Moment bezwtadnosci 2.658,00 4.131,00
$migtowca wzgledem osi
odchyler [kgm2|
Predkos¢ korica topat $Smigta 213,75 190,00 195,00 200,00 205,00
ogonowego w zawisie fm/sl
Predkos¢ katowa $Smigta 285,30 361,90 371,40 380,95 390,50
ogonowego [1/s]
Tabela Ib
Wielkosé Smigto obudowane
Wariant5 | Wariant 6 | Wariant 7 | Wariant 8 | Wariant 9
Masa $migtowca [kg] 2.300,00
Moment bezwtadnosci $migtowca 4.131,00
wzgledem osi odchylen [kgm2]
Predko$¢ konca topat $Smigta 195,00
ogonowego W zawisie [m/s]
Liczba topat $migta ogonowego 4 ! 5 4
Cieciwa fopaty Smigta ogonowego 0,160 0,200 0,240
fm]
Promieni $migta ogonowego [m] 0,500 0,475 0,525 0,525 0,525
Predkos¢ katowa $migta 390,00 410,53 371,40 371,40 371,40

ogonowego [l/s]

Kompozytowa konstrukcje ostony $migta ogonowego Smigtowca SW-4 ijej
parametry geometryczne przyjeto podobnie jak w projekcie $migtowca 1S-2
(rys. 2), w wyniku przeskalowania do wymiaréw odpowiednich dla $migtowca
wiekszego, jakim jest SW-4. Promien S$migta ogonowego R=0,525m, jest
wymiarem maksymalnym pozwalajgcym na zastosowanie takiej zmiany przy
istniejacej dotychczas konstrukcji belki ogonowej. Przy tej $rednicy zachowana
jest takze minimalna bezpieczna odlegto$¢ pomiedzy obudowa a topatami
wirnika nosnego $migtowca. Propozycja modyfikacji uktadu $migtowca jest
przedstawiona narys. 3.
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Rys. 2. Szkic geometrii i struktury Rys. 3. Smigtowiec PZL SW-4, wariant
ostony $migta ogonowego wyjsciowy i zmodyfikowany $migta ogonowego

Do obliczen zostat uzyty opracowany w Instytucie Lotnictwa program
MANZ [5] symulacji manewru $migtowca wokot osi pionowej. Uzyskane za
jego posrednictwem wyniki byty potwierdzone doswiadczalnie w badaniach w
locie.

2.1. Analizy obliczeniowe

Poroéwnanie wiasnosci czterech wariantow $Smigtowca podanych w tabeli la
jest przedstawione jest na rysunkach: 4-9.

Kryterium granicznej sterownos$ci kierunkowej wg Lynna (rys. 6) jest
spetnione przez wszystkie konfiguracje dla wszystkich predkosci obrotowych
wirnika, chociaz wariant 1 znajduje sie blisko granicy krytycznego
przyspieszenia katowego. Na rys. 5 jest przedstawiona zmiana predkosci
katowej $migtowca w czasie manewru. Smigtowiec w wariancie 1 uzyskuje
predkos¢ katowa ustalonego odchylania o ponad 7% nizszg niz w wariancie 4,
natomiast rdznica ta w przypadku przyspieszenia katowego w poczatkowej
fazie manewru, gdy réznice sg najwieksze, wynosi ponad 13% (rys. 4).
Mniejsze roznice pomiedzy tymi wariantami wystepujg w zuzyciu mocy w
funkcji czasu (rys. 8). Wynosza one od 6,8% na poczatku manewru do 4,8% na
jego koncu. Najwieksze procentowe roznice uwidoczniajg sie w wielkosci kata
natarcia koncow topat (rys. 7). Kat natarcia konca topat w wariancie 1jest od
11% do 16% wiekszy niz w wariancie 4.

Na podstawie przedstawionych wynikéw stwierdzono, ze
najodpowiedniejszym rozwigzaniem jest wariant 2. Konfiguracja ta spetnia
postawione wymagania przy minimalnych zmianach konstrukcyjnych w
istniejacym Smigtowcu i obudowie $Smigta ogonowego, a takze pobdr mocy jest
najmniejszy. Ponadto mniejsza predkos¢ koncow topat korzystnie wptywa na
zmniejszenie wytwarzanego hatasu.

Pomimo, ze wariant 2 obudowanego $Smigta ogonowego spetnit podstawowe
warunki, przeprowadzono dodatkowe obliczenia majgce na celu sprawdzenie
wptywu zmiany pozostatych parametrow (Srednicy, liczby topat, cieciwy) na
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charakterystyki pilotazowe $migtowca SW-4. Dane dotyczace tych modyfikacji
wariantu 2 sg przedstawione w tabeli Ib.

Ponizej opisano poréwnanie wplywu wprowadzonych modyfikacji z
wiasnosciami wariantu 2 [6], pomijajac w tym artykule cytowanie wiekszosci
wykreséw analogicznych jak przedstawione na rysunkach 4-8.

Rys. 4. Przy$pieszenie katowe obrotu Rys. 5. Predkos$¢ katowa obrotu $migtowca
Smiglowca

Rys. 6. Kryterium sterownosci kierunkowej Rys. 7. Katy natarcia korica
(maksymalne przyspieszenie w funkcji topatek podczas obrotu Smigtowca

maksymalnej predkosci katowej)

2,2. Obliczenia wptywu zmiany S$rednicy $migta ogonowego na
charakterystyki pilotazowe $migtowca SW-4

W celu zbadania wptywu zmian $rednicy $Smigta ogonowego rozpatrzone
byly warianty 5 i 6. Srednica $migta zostata zmniejszona odpowiednio o 50 i
100mm przy zachowaniu takiej samej predkosci konca topat (195m/s). Nie
wykonano obliczen dla $Srednicy wiekszej niz w wariancie 2, poniewaz w
zwigzku z niewystarczajgcg odlegtoscig od wirnika nosnego wymagatoby to
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modyfikacji belki ogonowej Ilub obudowy. W wyniku tych obliczen
stwierdzono, ze wariant 6 nie spetnia kryterium sterownosci kierunkowej [1]
oraz, ze zmniejszenie S$rednicy spowodowato niekorzystne zmiany
charakterystyk pilotazowych. Dla Wariantu 5 mimo ze predko$¢ i
przyspieszenie katowe S$migtowca pozostaty w tym manewrze prawie takie
same jak w wariancie 2, to znacznie wzrést kat natarcia topat i zuzywana moc.

Rys. 8. Pob6r mocy przez $migto Rys. 9. Poréwnanie biegunowych dla $migtowca
ogonowe podczas obrotu $migtowca bazowego i kolejnych wariantdw modyfikacji

2.3. Obliczenia wptywu liczby topat Smigta ogonowego na charakterystyki
pilotazowe $migtowca SW-4

Obliczenia zostaly przeprowadzone dla $migta ogonowego 5-topatowego
(wariant 7). W tym rozwigzaniu Kkryterium sterownosci kierunkowej jest
spetnione nawet lepiej niz dla konstrukcji wyjsciowej. Zmiana ta spowodowata
zwiekszenie predkosci katowej Smigtowca przy niewielkim wzroscie
przyspieszenia katowego. Wzrosta jednak pobierana moc. Warto zaznaczy¢, ze
zmniejszyt sie znacznie (0 ok. 2°) kat natarcia topat.

2.4. Obliczenia wplywu zmiany cieciwy topat Smigta ogonowego na
charakterystyki pilotazowe $migtowca SW-4

Poniewaz pozytywne zmiany mogio przynies¢ tylko zwiekszenie tego
parametru, do obliczen wariantéw 8 i 9 zostaty przyjete wartosci cieciw fopat,
odpowiednio: 0,20 i 0,24m. Zgodnie z oczekiwaniami, charakterystyki
pilotazowe S$migtowca znacznie sie poprawity. Kryterium sterownosci
kierunkowej spetnione jest z duzym nadmiarem, znacznie lepiej takze niz w
przvpadku konstrukcji bazowej. Widoczny jest znaczny wzrost przyspieszenia
katowego na poczatku manewru i niewielki wzrost predkosci katowej
ustalonego obrotu S$migtowca. Modyfikacja ta jest jednak bardziej
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energochtonna. Wraz ze zwiekszeniem cieciwy nastgpito zmniejszenie kata
natarcia topat - o 2° w przypadku wariantu 8 i ponad 3" dla wariantu 9.

3. Podsumowanie

Na podstawie obliczen dziewieciu réznych wariantow obudowanego $migta
ogonowego mozna stwierdzi¢, ze warianty 1 i 6 nie spetniajg kryterium
sterownosci kierunkowej i nie moga by¢ wykorzystane. Warianty 3 i 4
posiadajg lepsze wiasnosci niz wariant 2, ale zuzywajg wiecej mocy i w
zwigzku z wiekszg predkoscig koncow fopat bedag bardziej hatasliwe.
Modyfikacja polegajaca na zmniejszeniu $rednicy $migta ogonowego powoduje
spadek osiggow i zwigkszenie pobieranej mocy oraz kata natarcia. Zwiekszenie
liczby fopat (wariant 7) powoduje znaczne zwiekszenie predkosci katowej
Smigtowca przy stosunkowo niewielkim wzroscie zuzywanej mocy.
Zmniejszony jest tez kat natarcia topat. Najlepszym rozwigzaniem jest wariant
2 poniewaz spetnia kiyterium Lynna, posiada poréwnywalne charakterystyki do
rozwigzania bazowego oraz wymaga hajmniejszej liczby  zmian
konstrukcyjnych wirnika ijego obudowy.

Poréwnanie  biegunowych (rys. 9) $miglowca bazowego oraz
zmodyfikowanego wykazuje, ze na wysokosci 0, mimo rdznych mas,
Smigtowce posiadajg prawie takie same wiasnosci, ale juz na wysokosci 1800m
znacznie lepszy okazuje sie $migtowiec zmodyfikowany. W badaniach nie
zostat uwzgledniony wptyw otunelowania $migta ogonowego. Mozna
oczekiwaé o ok. 10% w'zrostu ciggu uktadu Smigto-obudowa.

Opierajac sie na materiatach empirycznych [4], uwzgledniono w
obliczeniach  biegunowych wplyw statecznika pionowego na prace
swobodnego $migta ogonowego. Spadek ciggu zostat obliczony na podstawie
wykreséw przedstawionych na rys. 10.

Rys. 10. Wykres wptywu statecznika
pionowego na cigg $migia ogonowego Coopera
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4. Whnioski

Z przedstawionej analizy wynika, ze najlepszym rozwigzaniem ze wzgledu
na spetnienie warunkéw dotyczacych osiggoéw $migtowca i konieczno$¢ jak
najwiekszego ograniczenia skali modyfikacji, jest wariant 2 obudowanego
Smigta ogonowego, pokazany na rys. 12. Podstawowe jego dane sg opisane w
Tabeli la. Nie jest to rozwigzanie ostateczne, a jedynie propozycja uzasadniona
obliczeniowo dla S$migtowca o masie 2300kg, ktéry moze by¢ wersjg
rozwojowg modelu SW-4.

Gdy bedg znane blizej dane wybranej wersji, mozna bedzie przeprowadzic¢
optymalizacje $migta ogonowego. W zwigzku z brakiem doswiadczen z tego
rodzaju konstrukcjami w Polsce, nalezy doktadniej, teoretycznie i
doswiadczalnie, zbada¢ te konfiguracje, poniewaz jeszcze nie byla ona
stosowana w kraju w praktyce.

W zatozeniu opisanego projektu byly jak najmniejsze zmiany w |stn|ejqcym
Smigtowcu i sprawdzenie realnosci takiej konfiguracji. W przypadku jej
realizacji, konieczne bedzie sprawdzenie réwniez wptywu innych parametrow
(np. szerokosci szczeliny miedzy wirnikiem a obudowg). Kolejnym krokiem
powinno by¢ zastosowanie niesymetrycznego profilu topat (rys. 13), co
pozwolitoby na dalsze zmniejszenie kata natarcia lub predkosci obrotowej,
modyfikacja ksztattu koncowek fopat w celu poprawy  charakterystyk
aerodynamicznych i akustycznych, atakze zbadanie wptywu nieréwnomiernego
rozstawienia topat. Na podstawie przeprowadzonych w pracy obliczen mozna
stwierdzié, ze wykorzystanie wirnika obudowanego w wersji rozwojowej
$migtowca SW-4 jest celowe i mozliwe.

Rys. 12. $migtowiec SW-4 ze $migtem Rys. 13. Charakterystyki profilu niesymetrycznego,
ogonowym zmodyfikowanym proponowanego do zastosowania w $migle
ogonowym



1998 197

Literatura

LYNN R.R., ROBINSON F.D., BATRA N.N., DUHON I.M.: Tail rotor
design Part 1, Aerodynamics, J.A.H.Soc., October 1970.

. LUCJANEK W.: Ostoniete wirniki ogonowe $migtowcow, Referat na Il
Krajowym Forum Wiroptatowym, Prace ILotNr 153-154, 1998.

. LAPPOS NICHOLAS D., PHELPS KEVIN D.: Results offlight tests of the
Boeing Sikorsky Fantail™ demonstrator. Proceedings of the 47th AHS
Annual Forum, May 1991.

. SZABELSKI K, JANCELEW1CZ B., LUCJANEK W.. Wstep do
konstrukcji  $migtowcow. Wydawnictwa Komunikacji i +3cznosci,
Warszawa 1995.

. SZUMANSKI K.: Obliczanie obciagzen $migtowca od $migta ogonowego
wraz z obcigzeniami topat i ukladéw sterowych w zakresie projektu
wstepnego. Wyd. wewn. Nr BL-275, Instytut Lotnictwa, Zaktad Badan w
Locie, Warszawa, 1984.

. HIPSZ T.: Projekt koncepcyjny ostonietego wirnika ogonowego $migtowca
SW-4. Politechnika Warszawska, Wydziat Mechaniczny Energetyki i
Lotnictwa, Zaktad Automatyki i Osprzetu Lotniczego. Praca Dyplomowa,
1998.

CONCEPTUAL PROJECT OF A SHROUDED TAIL ROTOR
FOR THE SW-4 HELICOPTER

Papers deals with the proposal ofreplacement of the classic, 2-bladed tail
rotor of SW-4 helicopter by the shrouded one. Parameters have been selected
taking into consideration criteria of manoeuvrability and consumption of
energy, for developed variant of the helicopter, heavier by about 20% as
compared with the present one.
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W pracy przedstawiono wybrane problemy zwigzane z wtasno$ciami aerodyna-
micznymi pociskéw formowanych wybuchowo. Proces generowania takich poci-
skow przez uktady wybuchowe przebiega w warunkach impulsowych, dynamicz-
nych obcigzen. Dotychczas w kraju nie prowadzono prac badawczych zwigza-
nych z aerodynamikg lotu tego typu ciat. Celem niniejszej pracy jest zasygnali-
zowanie probleméw zwigzanych ze stabilnoscig lotu tego typu pociskéw oraz
zainteresowanie omawiang problematykag innych, specjalistycznych o$rodkéw
naukowo - badawczych w kraju. Wyniki badan autoréw przedstawiono na tle
dostepnych doniesien literaturowych.

1. Wstep

Wybuchowo formowane pociski EFP (Explosively Formed Projectiles) sg
nowym rodzajem amunicji stuzacej do zdalnego zwalczania réznych obiektow
techniki wojskowej. Idea zjawiska wybuchowego formowania pociskéw zostata
zilustrowana na rysunku 1 Uktad do wybuchowego formowania pociskéw skia-
da sie ze sferycznej metalowej wkiadki kumulacyjnej, obudowy, fadunku mate-
rialu wybuchowego, ukladu pobudzenia detonacji oraz innych elementéw dodat-
kowych. Mozliwo$¢ wygenerowania wysokoefektywnego pocisku (EFP) w wyni-
ku oddziatywania produktow detonacji na wkiadke istnieje tylko i wylgcznie w
przypadku bardzo precyzyjnego doboru wszystkich istotnych parametréw fadun-
ku, takich jak: parametry okreslajgce ksztatt wkiadki, dtugos¢ tadunku, jego
ksztatt, grubo$¢ oston; rodzaj MW,; wiasnosci wytrzymatoSciowe materiatu
wkiadki, itd.
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Odpowiednig synchronizacje parametrow fadunku osigga sie poprzez badania
kompleksowe polegajace na tym, ze:

- wykorzystuje sie modele teoretyczne i symulacyjne metody tzw. fizyki kompu-
terowej, uzyskujac w miare petne rozwigzania problemdw, z ktérych wynikajg
rozwigzania konstrukcyjne,

- prowadzi sie badania eksperymentalne umozliwiajace opanowanie tech-
niczno-technologicznych problemoéw konstrukcji i elaboracji tadunkdw,

- wykorzystuje sie rdzne systemy diagnostyczne.
Wszystkie powyzsze badania i prace konstrukcyjno-technologiczne musza by¢
wzajemnie ze sobg sprezone i wzajemnie si¢ uzupetnia¢ [1],
W trakcie dotychczasowych prac przeprowadzonych przez IOE WAT i WITU
zbudowano fadunek o kalibrze 100 mm, spetniajacy wspoéiczesne wymagania
stawiane dla tego typu konstrukcji. Uzyskano przebicia tarczy pancernej o grubo-
sci okoto 0,85 kalibra; predkos¢ pociskéw wynosi okoto 2500 m/sek [2], Zasad-
nicza wadg badanych tadunkdw jest niestateczny lot pociskdw, w wyniku czego
uderzajg one w tarcze pod roznymi katami (* 90°) i roztadowujg energie na sto-
sunkowo duzej powierzchni.

2. Syntetyczna analiza dostepnych danych literaturowych

Jak przyznajg autorzy wiekszosci doniesien, o ile do$¢ dobrze poznano
fizyke zjawiska wybuchowego formowania pociskéw, to przez diuzszy czas nie
analizowano wiasnosci aerodynamicznych EFP [3-7]. Swiadczy o tym fakt, ze
pierwsze, pogtebione doniesienia naukowe uwzgledniajace omawiang problema-
tyke zaczely pojawia¢ sie dopiero pod koniec lat 80-tych. Literatura naukowa
pochodzaca z tego okresu opisuje szereg wariantdw uktadéw konstrukcyjno-
technologicznych, modyfikacje poszczeg6lnych elementdéw sktadowych i zwigza-
ne z tym wyniki weryfikacji eksperymentalnej. Wszystkie podane powyzej za-
biegi w istocie miaty na celu nadanie pociskom cech wysokiej stabilnosci na torze
lotu. Zwigzana z tym jest skuteczno$¢ dziatania (przebijania) EFP.

Zagadnienie statecznosci lotu sprowadza sie do zapewnienia pociskom cech
typowych dla pociskdw klasycznych, tj. odpowiedniego wydtuzenia, optymalnego
rozmieszczenia $rodka ciezkosci i Srodka parcia oraz nadania odpowiedniego
symetrycznego ksztattu, w tym szczegolnie czesci tylnej spetniajacej role stabili-
zatora w trakcie lotu. Prowadzone badania skupiajg sie wiec na dwdch najwaz-
niejszych kierunkach:

- uformowania wydtuzonego, masywnego pocisku;

- nadania pociskowi wysokiej stabilnosci.

Dynamika zjawiska czyni ten problem bardzo trudnym, a wedlug niektorych
autoréw niemozliwym do rozwiazania.

Doskonatym przyktadem ilustrujgcym ztozono$¢ procesu osiggania EFP
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o wysokich parametrach jest praca [6], w ktdrej przedstawiono idee i postep ba-
dan prowadzonych w RFN w ciggu 13 lat od 1977 do 1990 roku. Badania pro-
wadzono na uktadach o kalibrze wkiadki $= 75 mm. Prace zmierzaty do osia-
gniecia jak najbardziej wydtuzonego pocisku o wysokich charakterystykach ae-
rodynamicznych. Zmiana wydtuzenia L pocisku do jego $rednicy D od 2 do 5
wplywa na giebokos$¢ przebicia h odpowiednio od 0,25 do 1 kalibra. Podwyz-
szeniu wydtuzenia pocisku i jego efektywnosci sprzyja takze stosowanie silniej-
szych MW od Kompozycji B do oktolu oraz stosowanie innych materiatow na
wkiadki (tantal). Przebicie rzedu 1 kalibra osiggnieto dla wkiadek z zelaza Arm-
co i z tantalu. Przewiduje sie, ze dalszy postep w tej dziedzinie moze doprowadzi¢
do osiggniecia przebic¢ rzedu 1,25 i wiecej kalibrow.

O  szczegllnej waznosci probleméw stabilnosci lotu $wiadczy tez fakt
prowadzenia prac badawczych w ramach specjalnie powotywanych organizacji
miedzynarodowych [7]. W ich ramach prowadzi sie specjalne badania w tunelach
naddZwiekowych, badania radiograficzne i z wykorzystaniem metod interfero-
metrycznych. W wiekszosci przypadkéw badania polegaja na okresSleniu
charakterystyk aerodynamicznych specjalnie wykonanych modeli o ksztattach
zblizonych do pociskéw wylapanych w tunelach wychwytujacych. Na rys. 2
zilustrowano przyktadowy model pocisku i interferogram na torze lotu [7].

3. Modyfikacje uktadéw wybuchowych podwyzszajace stabilnosé lotu
EFP. Rozwigzania wiasne

Wysokoefektywne pociski (wydtuzone i stabilne) uzyskuje sie w ukkadach
wybuchowych z obwodowym inicjowaniem detonacji. Taki sposdb inicjowania
osiggniety poprzez wprowadzenie tzw. przeston inercyjnych (soczewek) zapewnia
centrowanie i wygenerowanie frontu fali detonacyjnej o quasitoroidalnym
ksztatcie. To z kolei sprzyja zintensyfikowaniu obcigzenia przekazywanego na
wkiadke kumulacyjng i tym samym znacznego wydtuzenia pociskow [2],

O ile opisany wyzej uktad zapewnia tylko zwiekszenie wydtuzenia to nadanie
odpowiedniego ksztattu pociskom realizowane jest poprzez tzw. operacje profilo-
wania obcigzenia wkiadki [3]. Zabieg ten polega na odpowiednim zaprogramo-
waniu procesu przekazywania energii MW i tym samym osiagniecie finalnego
efektu uformowania pocisku z odpowiednia, stabilizujgca czescig w postaci lotek
(skrzydel). Do uktadu wybuchowego wprowadza sie symetrycznie roztozone
niehomogenicznosci, ktorych rola polega na zrdéznicowaniu intensywnosci oddzia-
tywania obcigzen przekazywanych na wktadke (liner). Niejednorodnosci moga
by¢ zawarte w r6znych elementach skfadowych tadunkéw (metalowych lub wy-
buchowych). Przyktady profilowania obciazenia poprzez odpowiednie sterowanie
frontem fali detonacyjnej zilustrowano na rysunku 3 (a-b). Metoda polega na
wprowadzeniu stupdw z ciezkiej substancji inercyjnej (rys. 3a), sfrezowanie wy-
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branych sektoréw obudowy (rys. 3b). Przeprowadzone operacje technologiczno-
kostrukcyjne nie przyniosty generalnie powtarzalnych pozytywnych rezultatow w
postaci pociskéw z odpowiednig stabilizujgcag czescig ogonowa. Jakkolwiek w
niektérych przypadkach uzyskano odpowiednio uksztattowane EFP o podwyz-
szonych wiasnosciach aerodynamicznych. Przykfad pocisku miedzianego z profi-
lowang czescig ogonowa zilustrowano na rysunku 4a [3]. Na rys. 4b zilustrowa-
no przyktad tylnej czesci pocisku opisanego w pracy [2].

Znaczna niepowtarzalno$¢ wynikdéw badan wskazuje jednoznacznie na stopien
trudnosci opracowania optymalnych rozwiazan podwyzszajacych stabilnosé
aerodynamiczng. Przeprowadzone badania mialy charakter rozpoznawczy, u-
mozliwiajacy jednak podjecie dalszych poszukiwan metod podwyzszenia stabil-
nosci lotu EFP.

Proces poszukiwania optymalnego wariantu przebiegat na tym etapie na dro-
dze wylgcznie eksperymentalnej, bez stosowania rozwiazan teoretycznych. Wy-
nika to ze ztozonosci modelowania komputerowego zjawisk zachodzacych w
fadunkach osiowo niesymetrycznych.

Duze nadzieje budzi fakt podjecia przez IOE WAT prac nad modelowaniem
ztozonych procesow formowania pociskow w ukfadzie przestrzennym (3D) przy
uwzglednieniu réznego rodzaju asymetrycznych wymusze. Taka metodologia
umozliwi ukierunkowanie optymalizacji rozwigzan konstrukcyjnych w dalszych
badaniach.

4. Modelowanie procesu powstawania asymetrii ksztattu pociskow EFP

Proces teoretycznego modelowania zjawisk wybuchowego formowania poci-
skéw prowadzi sie na ogot przy zatozeniu symetrii osiowej opisywanych zjawisk.
W praktyce wszelkie zaburzenia symetrii zjawiska moga prowadzi¢ do nierow-
nomiernego obcigzenia wkiadki, a tym samym do uformowania pocisku niesyme-
trycznego lub w kraficowych przypadkach do jego rozerwania sie. Na rysunku 5
zilustrowano wybrany przyktad (rejestracje optyczng) uformowanego EFP w
locie odznaczajgcego sie asymetrig czeSci tylnej (brakiem pewnych
fragmentow). . ,

Asymetria procesu formowania pociskow moze by¢ wynikiem niedoktadnosci
wykonania elementéw konstrukcyjnych wkiadki, obudowy oraz niejednorodnosci
uzytych materiatéw lub byé wywotana przez zjawiska zachodzgce podczas deto-
nacji: asymetrie pobudzenia przez detonator obwodowy- nierdwnomierno$¢ pod-
chodzenia frontu fali detonacyjnej do wkiadki czy niejednorodno$¢ materiatu
wybuchowego.

Mozliwo$¢ uzyskania EFP o idealnych ksztattach (wysokiej symetrii), bez miej-
scowych deformacji (np. odtamkow) istnieje tylko w przypadku zachowania wy-
sokiej precyzji wykonania uktadoéw, ich elementéw skfadowych, a w szczegdlno-
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ci wkiadek kumulacyjnych [8]. W pracy tej przeprowadzono teoretyczng analize
wptywu niedoktadnosci wykonania wktadek na ksztatt EFP, a tym samym na ich
wiasnos$ci balistyczne. Rozpatrzono wybrane, praktycznie mozliwe przypadki
niezachowania dokfadno$ci wykonania. Analiza numeryczna dla wkladek tanta-
lowych, umieszczonych w obudowie stalowej, miotanych produktami detonacji
oktolu 70/30 wykazata zdecydowany wplyw niedoktadnosci na proces ksztatto-
wania pociskéw, juz przy przekroczeniu tolerancji wykonania rzedu 0,01 mm.
Pociski odznaczajg sie asymetrig, co powoduje nadanie im momentu obrotowego,
a takze sprzyja powstaniu naprezen niszczacych (rozrywajagcych). Przyklady
niesymetrycznych EFP uformowanych przy niezachowaniu dokfadnosci wyko-
nania okoto 0,02 mm zilustrowano na Rysunku 6. Obliczenia teoretyczne jak i
eksperymenty wykazaty, ze nawet w przypadku zachowania praktycznie mozli-
wej tolerancji wykonania rzedu 0,02 mm EFP nie zawsze sg symetryczne.

Stopien wptywu niedoktadnosci wykonania elementéw metalowych tadunku
na proces wybuchowego formowania pocisku jest mozliwy do przewidzenia i
moze by¢ zweryfikowany eksperymentalnie. Trudno jest natomiast przewidzie¢
istote zaburzenia symetrii przez zjawiska falowe zachodzace w tadunku materiatu
wybuchowego (inicjowanie i propagacja fali detonacyjnej). Asymetria zjawisk
falowych zwigzana jest miedzy innymi z niejednorodnoscig gestosci materiatu
wybuchowego ijego ziarnistoscig, obcymi wtragceniami, nieosiowos$cig montazu
w obudowie oraz w stosunku do wktadki, itd. W celu zbadania wptywu asymetrii
pobudzenia na ksztatt formowanego pocisku zamodelowano proces formowania
EFP poprzez niesymetryczny ksztatt frontu fali detonacyjnej. Do tego celu wyko-
rzystano trojwymiarowy kod autorstwa K. Jacha [9], Takie podejscie umozliwia
obserwacje powstawania asymetrii ksztattow wybuchowo formowanych poci-
skow: Wspomniany tréjwymiarowy kod numeryczny znajduje sie¢ w poczatkowej
fazie opracowania. Wstepne wyniki zamieszczono ponizej. Cisnienie produktow
detonacji p(X, y, z) oddziatujace na osiowosymetryczng wkiadke (rys. 7) zadano
wedtug nastepujacej formuty:

p Yy, z t)=Po(r,t) [1-0,02 Ir/sin2(3aj] [1 + 0,02y]

Tak zadane ci$nienie pozwala modelowaé wptyw niejednorodnosci obcigzenia
wkiadki na ruch pocisku. W obecnej wersji kodu nie jest jeszcze mozliwe mode-
lowanie oddziatywania pocisku z atmosfera. Ksztatt zadanego rozktadu amplitu-
dy cisnienia pokazano na rys. 8.

Analizie poddano tadunek formujacy pocisk typu rdzeniowego z zelaza
ARMCO. Na rysunku 9 pokazano dynamike procesu formowania EFP.

Przyjety rozkiad cisnienia obcigzajacy wktadke spowodowat, ze proces for-
mowania zakonczony zostat po czasie okoto 100 ps a powierzchnia tylna
pocisku zostata asymetrycznie pofatdowana. Na podstawie badan eksperymen-
talnych wiadomo, ze pociski o takich ksztattach charakteryzujg sie niestabilnym
lotem i w efekcie malg gltebokoscia penetracji.
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5. Badania eksperymentalne stabilnosci lotu pociskéw EFP

Badania stabilnosci lotu pociskow EFP dokonywano wykorzystujac system
przeston papierowych ustawionych wzdtuz toru lotu, prostopadle do osi strzatu.
Zastosowane przestony nie wprowadzity destabilizacji ani zaburzen lotu pocisku.
Przestony wykonano z usztywnionej tektury o rozmiarach 1 x 1 m. Na kazdej
z przeston wyznaczono punkt celowania wykorzystujac celownik optyczny.

Pocisk podczas lotu przebijat kolejno przestony pozostawiajac w nich otwory
o0 ksztalcie odpowiednim do rzutu pocisku na ptaszczyzne ustawiong prostopadle
do osi strzatu. Analiza ksztattu kolejnych przestrzelin pozwalata okresli¢ tor lotu
pocisku oraz jego potozenie przestrzenne w stosunku do osi strzatu. Na rysunku
10, przedstawiono przyktadowy wynik eksperymentow dla pociskow z zelaza
ARMCO [10- 11].

6. Podsumowanie

Przeprowadzona analiza dostepnych danych literaturowych wskazuje, ze na
Swiecie prowadzi sie szereg badan nad stabilnoscig lotu EFP. W wiekszosci przy-
padkéw badania te polegajag na okresleniu charakterystyk aerodynamicznych
specjalnie wykonanych modeli o ksztattach zblizonych do rzeczywistych poci-
skow wytapywanych w tunelach. Podniesienie stabilnosci stara sie uzyska¢ po-
przez roznego rodzaju modyfikacje konstrukcyjno-technologiczne okreslone tei-
minem profilowanie obcigzenia wkiadki. Podobne operacje zostaly zastosowane
i zweryfikowane przez autoréw. Nie przyniosty one jednakze generalnie powta-
rzalnych i zadowalajacych wynikéw. Ukierunkowanie badan w tej dziedzinie
nastapi niewatpliwie po dopracowaniu 3-wymiarowego kodu numerycznego opi-
sujacego zjawisko wybuchowego formowania pociskdw. Wymki wstepne za-
mieszczone w niniejszej pracy wskazujg na mozliwos¢ modelowania wpltywu
wprowadzonych modyfikacji jak i zaburzenia symetrii zjawiska poprzez np. nie-
zachowanie dopuszczalnych tolerancji wykonania elementéw.

Prezentowana praca ma na celu (wg oczekiwan autor6w) zainspirowanie
wspolnych przedsiewzie¢ badawczych w szczeg6lnosci dotyczacych parametrow
aerodynamicznych tak nietypowych obiektow jak pociski formowane wybucho-
wo (EFP). O bezwzglednej potrzebie nawigzania wspdipracy w dziedzinie miedzy
Srodowiskami specjalistow ,,wybuchowcow” i ,,aerodynamikéw” Swiadczy fakt
prowadzenia tego typu prac w czesto wielonarodowych zespotach za granica.
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Rysunek 1 Symulacja komputerowa procesu wybuchowego formowania pocisku w kolejnych

chwilach czasu. Wktadka wykonana /. zelaza Armco. Predkos¢ pocisku 2.57 km/s.

105
W O9F 4 - 45

75

0o & C'g

©
_ 15 .295
107 -33—
.6L7-

Rvsunek 2 Ksztatt modelowego pocisku i jego interlerogram na tor/c lotu.
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Rysunek 3 Przyktady profilowania obcigzenia:
ui slupy inercyjne w MW
bi  profilowanie obudowy

Rysunek 4a Pocisk miedziany z profilowang cze$cig ogonowa.

Rysunek 4b Przyk#ad tylnej czesci pocisku opisanego w pracy [2],



208 PTMTS

Rysunek 5 Objaw> iVagnieutaeji ¢/.00i ogonowej pocisku KIP. Brak stabilnosci lotu

Rysunek ¢ Przyktady niesvinetryeznvch LIP uformowanych przy niezachowaniu doktadnosci
wykonania okoto 0.02 mm.



- ML-VIII” 1998 209

Rvsimek 7 Ksztatt wkladki EFP (widok wycinka) i zobrazowanie amplitudy ci$nienia
obciazajacego wkiadke.

Rysunek 8 Wynik modelowania procesu formowania EFP typu rdzeniowego z niesymetrycznym
obcigzeniem wkiadki [9],
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Rysunek 9 Przestony papierowe po przejsciu pociskéw EFP.



"ML-VIII” 1998

Rysunek le>Przebicie plyly pancernej HHt / /eh/a Annco

Initial analysis aerodynamic properties explosively formed projec-
tiles. Review of explosive systems technological and constructional
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WIEKOKRYTERIALNA | WIELOZADANIOWA
OPTYMALIZACJA SAMOLOTU

ZBIGNIEW KLEPACH:1

Zaktad Samolotow, Politechnika Rzeszowska, Rzeszo6w

Projektowanie samolotu jest ztozonym procesem decyzyjnym, realizowanym przy
ograniczonym zasobie informacji o wiasciwosciach, zadaniach, oraz kryteriach
oceny samolotu. Brak szczeg6towych ipewnych informacji obliguje Projektanta
do wnikliwej, wielowariantowej analizy zadania projektowego, minimalizujgcej
ryzyko btednej identyfikacji uwarunkowan projektu. Realizacja takiego modelu
projektowania sprowadza sie do opracowania uog6lnionej procedury
generujacej alternatywne warianty rozwigzan, oceniajacej ich efektywnosci
a nastepnie wybierajgcej rozwigzanie najlepsze. Wpracy omoéwiono model pro-
jektowania uwzgledniajacy te postulaty, umozliwiajacy wielokryterialng ocene
wiasciwosci i wielocelowy charakter uzytkowania samolotu.

1. Wstep

Proces projektowania, budowy prototypéw i badan samolotu trwa kilka lat
i wymaga znacznych naktadéw finansowych. Warunki uzytkowania samolotu,
poziom techniki, sytuacja finansowa i popyt oceniane sg na podstawie prognoz
wybiegajacych w przyszto$¢ o kilka do kilkunastu lat. W tej sytuacji metoda
projektowania powinna gwarantowac nie tylko odpowiedz na pytanie jaki ma by¢
samolot, lecz rowniez jak jest czuty na mozliwe btedy prognozy. By skutecznie
zrealizowac tak postawione zadanie nalezy sformalizowac proces wyboru roz-
wigzania, a nastepnie konsekwentnie go zrealizowac. Z uwagi na ztozono$¢ mo-
deli matematycznych opisujgcych samolot ijego otoczenie, koniecznos¢ powta-
rzania obliczen projektowych dla wielu wariantéw uwarunkowan zewnetrznych,
wymagan techniczno-ekonomicznych oraz ograniczony czas przeznaczony na

135-02IRzeszéw, ul. W. Pola 2, e-inail: zbigklep@prz.rzcszow.pl
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projektowanie ogoélne samolotu, niezbedne jest opracowanie odpowiednio spraw-
nego systemu oprogramowania.

2. Ogdlna posta¢ zadania projektowego
Projektowanie samolotu sprowadza sie do poszukiwania zbioru jego cech

technicznych i charakterystyk sterowania, zapewniajacych minimum funkcjonatu
krytonalnego bedacego miarg jakosci wykonania zadan:

F = opt F(fji(x,x ,y,uy(t%..tf n(x,xy,y,uy(t"] @)
XEX
yeyY
uy (t)zu
gdzie
f(O) -i -ta lokalna funkcja kryterialna,
X - wektor parametrow projektowych x e X, (X ¢ R,, jest zbiorem roz-
wigzarn dopuszczalnych),
y - wektor zadaniay e Y nalezacy do zadanego (zewnetrznego) zbioru
zadan Vc Rm,
Xy - wektor kompletacji i konfiguracji dla zadaniay, xy e AXyc Rk
uwy(t) - wektor sterowann uy(t) e Uz dopuszczalnego zbioru sterowan
UczRr.

Zadania lotne opisujg rownania:

z warunkami poczatkowymi i koncowymi
z (to) s Zo(x), z (tK) e Zk(x)
oraz ograniczeniami
u@e U®), eAY{y), zeZ(y)

gdzie
z - wektor wspétrzednych fazowych toru lotu Z (y)a Rm
Pojedyncze zadanie charakteryzuje zbior
yjbj.Cjt.-.¢fi.-&Mj) " j = k= ®
gdzie:
Pj - liczba parametrow charakteryzujacych j-te zadanie lotne,

(0 - kX&cechay-tego zadania.
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Opis zadania wyboru rozwigzania w postaci (1) umozliwia uwzglednienie dwu
waznych dla samolotu cech:
« wielokryterialnosci uwzgledniajacej wieloaspektowsg oceny jakosci samolotu,
« wielozadaniowosci rozumianej jako zdolno$¢ do realizacji r6znych zadan.
Sposéb uwzgledniania wielosci kryteriéw opisuje operator wyboru rozwigzania
opt F{ ), wielozadaniowo$¢ uwzgledniana jest w lokalnych funkcjach jakosci f
wyznaczanych dla zbioru zadan.

W praktyce projektowej zadania w postaci ogélnej (1) rozwigzuje sie rzadko
z uwagi na ztozono$¢ opisu i pracochtonno$¢. Najczesciej zadanie projektowe
sprowadza si¢ do poszukiwania rozwigzania jednokryterialnego dla tzw. zadania
obliczeniowego. Na ile takie rozwigzanie moze odbiega¢ od rzeczywistych
uwarunkowan projektu pokazemy na konkretnych przyktadach.

2.1. Optymalizacja jedno - i wielokryterialna

Poszukiwanie rozwigzania optymalnego wzgledem jednego lub wielu kryte-
riow rdzni sie zasadniczo zaréwno pod wzgledem ztozonosci obliczeniowej,
interpretacji i jednoznacznosci wynikdw. W zadaniach optymalizacji jednokryte-
rialnej zbior rozwigzan dopuszczalnych X (rys. 1) jest porzadkowany wedtug
obiektywnej i jednoznacznej zasady okreslonej przez funkcje kryterialng f

W zaleznosci od tego czy poszukujemy rozwigzania minimalizujagcego czy mak-
symalizujgcego funkcje kryterialng rozwigzanie bedzie odpowiadato minimalnej
(lub maksymalnej) warto$ci kryterium

xopt =arg min (f(x, xy,y,uy (i))) )
W przypadku poszukiwania rozwigzania wielokryterialnego, zbidr rozwigzan

dopuszczalnych odwzorowuje sie w wielowymiarowy nieuporzadkowany zbidr
kryteriow F (rys. 3).
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Jednoznacznie mozna wyznaczy¢ tylko jego podzbidr zawierajacy rozwigzania,
ktérych nie mozna poprawi¢ zmieniajac ktorgkolwiek zmienng bez pogorszenia
kryteriow skladowych. Zbiér ten nazywany zbiorem Pareto lub zbiorem roz-
wigzan kompromisowych (na rys. 3 F,,mn dla minimalizacji i F,,mex dla maksy-
malizacji) zawiera rozwigzanie optymalne, lecz bez dodatkowych warunkdéw me
potrafimy go wskazac.

Rozwigzania jednoznaczne uzyskuje sie korzystajac funkcji skalaryzujacej

f=r{j\,u-jn) ®)
sprowadzajacej zagadnienie wielokryterialne do jednokryterialnego Funkcja
skalaryzujaca wybierana jest subiektywnie, nie odzwierciedla w zwigzku ztym
praw obiektywnych, lecz preferencje Projektanta. W praktyce korzysta sie z roz-
nych postaci funkcji skalaryzujace;j.
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fi

Rys. 4. Metoda punkty referencyjnego

W przyktadzie omowionym dalej wykorzystamy tzw;. metode punktu
referencyjnego (rys. 4), pozwalajgca znalezé rozwigzanie mozliwie bliskie
oczekiwaniom Projektanta

©)

2.1. Wiekozadaniowos$é

Samolot w trakcie uzytkowania wykonuje zadania réznego typu (np. przewoz
ludzi, towardw, desantu itp.) w réznych kompletacjach (wyposazenia zewnetrz-
nego i wewnetrznego). Zadania tego samego rodzaju réznig sie¢ cechami geome-
trycznymi (dtugosciami i wysokoSciami przelotu, dtugosciami drogi startowej
itp ). Ocena jakosci realizacji pojedynczych zadan zaleze¢ bedzie od stopnia spe-
cjalizacji samolotu. Jest oczywiste, ze przy szerokim spektrum zadan samoloty
0 waskiej specjalizacji beda oceniane jako mniej efektywne, za$ samolot
uniwersalny (wielozadaniowe) nie osiggnie ekstremalnych charakterystyk
samolotu specjalizowanego. Projektujac samolot musimy umie¢ oceni¢ zakres
jego specjalizacji adekwatny do realizowanych zadan isposobéw oceny
efektywnosci. 1108¢ i réznorodnos¢ zadan realizowanych przez samolot jest tu
istotnym ograniczeniem co najmniej z dwu powodow? Pierwszy to trudno$¢
z whasciwg identyfikacjg zadan w sensie typu i czestosci wystepowania, drugi to
znaczne naklady pracy przy systematycznym wyznaczaniu ocen realizacji zadan
dla catego zbioru i wyznaczaniu efektywnosci tgcznej. Prostym i czesto stosowa-
nym rozwigzaniem tego problemu jest okresSlenie tzw. zadania obliczeniowego,
z zatozenia reprezentatywnego dla catego zbioru zadan. Mozna jednak tatwo
udowodni¢ [1,2], ze dla typowego zbioru zadan realizowanych przez samolot
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zadanie obliczeniowe nie istnieje. Decydujac sie na przyjecie takiego wariantu
postepowania, musimy zdawaé sobie sprawe z ryzyka zbytniego wyspecjalizo-
wania samolotu i wynikajagcych stad konsekwencji uzytkowych. Alternatywa
pozostaje uwzglednianie zbioru zadan. Warto przy tym podja¢ prébe zawezenia
zbioru zadan do mniej licznego zbioru reprezentatywnego. Jedng z mozliwych
metod wyznaczenia takiego zbioru podano w [4], Polega ona na zastgpieniu
rzeczywistego zbioru zadan zbiorem mniej licznym o identycznych cechach
statystycznych. Zakladajgc, ze parametry zadan mozna opisa¢ niezaleznymi
rozktadami prawdopodobienstwa ich wystepowania, mozemy wygenerowac zbior
reprezentatywny z zadang dokladnoscig stosujgc metode symulacyjng. Rys. 5
pokazuje jak wptywa liczebno$¢ zbioru reprezentatywnego na doktadnosé
oszacowania tgcznej oceny realizacji zbioru zadan i jaka powinna byc¢ liczebno$¢
zbioru gwarantujgca dostateczng doktadnos¢ oszacowania oceny facznej.

Rys. 5. Kryterium wyboru zbioru reprezentatywnego

2. Obiekt projektowania

Obiektem projektowania jest samolot rolniczy uzytkowany w jednorodnym,
(monotypowym) parku samolotéw. Jestto klasyczny jednosilnikowy, wolnono$ny
dolnoptat ze statym podwoziem (z kétkiem ogonowym). Ze wzgledu na bierne
bezpieczenstwo pilota zbiornik chemikaliow umieszczony jest przed kabina.
Skrzydta samolotu majg obrys trapezowy, wyposazone sg w mechanizacje
krawedzi natarcia i sptywu. Samolot napedzany jest silnikiem ttokowym wypo-
sazonym w $miglo typu ,,constant speed”. Aparatura agrolotnicza przystosowana
jest do wykonywania zabiegobw przy pomocy S$rodkéw statych (opylanie
granulatami  iproszkami) icieklych  (opryskiwanie  grubo-,  S$rednio-
| drobnokropliste).

Elementy wyposazenia agrolotniczego podwieszane sg pod skrzydtami samolotu.
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Zadania agrotechniczne musza odpowiada¢ wydzielonemu terenowi dziatania
0 zadanych charakterystykach geometrycznych i agrotechnicznych. Samolot musi
spetnia¢ Wymagania Techniczne, oraz wymagania przepiséw budowy samo-
lotéw (np. FAR 23, JAR 23).

W modelu matematycznym samolotu ijego otoczenia wyrdzniamy szereg
niezaleznych modeli nizszego rzedu, opisujacych wybrane wiasciwosci samolotu,
sposoby uzytkowania i Srodowisko dziatania. Budujemy je wykorzystujac zwiaz-
ki fizyczne, zaleznosci pétempiryczne (rzadziej czysto empiryczne).

Rys. 6. Zasada syntezy uktadu samolotu

Uktad konstrukcyjny okre$la tzw. ,,zasada syntezy uktadu samolotu” (rys. 6),
rozumiana jako przyjety arbitralnie, jednoznaczny i racjonalny algorytm budowa-
nia samolotu z zespotdw, podzespotdéw i czesci, uwzgledniajacy geometryczne
i funkcjonalne zwigzki miedzy nimi, oraz niektérymi zmiennymi decyzyjnymi.

Przyjmujemy zasade syntezy ukladu samolotu zaktadajgcag podziat jego ze-
spotéw na dwie grupy:

» zwigzane z ptatem (ptat kompletny, podwozie gtdwne, zbiorniki paliwa wraz
z paliwem, zbiornik chemikaliow z zawartoscig kabina pilota wraz z czescig
wyposazenia, zatoga, aparatura agrolotnicza),

e zwigzane z kadtubem (zesp6t napedowy, kadtub, usterzenia, podwozie ogono-
we, cze$¢ wyposazenia),

stanowigce catosci funkcjonalne i mogace przemieszcza¢ sie wzgledem siebie.

Wzajemng relacje miedzy nimi wyznaczamy z warunku wymaganego skrajnie

tylnego potozenia Srodka ciezkosSci, oraz ograniczen konstrukcyjnych warunkuja-

cych poprawne wzajemne potozenie zespotéw konstrukcyjnych.
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Zmienne decyzyjne wybieramy tak, by zdefiniowa¢ wystarczajgco doktadnie
gtéwne cechy geometryczne, masowe i energetyczne samolotu, jednoczes$nie mi-
nimalizujgc ich ilos¢. Dostatecznie dobry opis uzyskujemy stosujgc 16 zmien-
nych podanych wtab. 1. Zmienne 1+8 i 14 charakteryzujg geometrie samolotu,
9+11 charakterystyki masowe, 12+13 zespdt napedowy, 15+16 ,,usrednione ste-
rowania dla dominujgcego stanu lotu.

Tab. 1. Zmienne decyzyjne

Lp.

1
2

Ozn.
B
S

8

X

%

Lt

Sv

Opis
rozpieto$¢ ptata
powierzchnia ptata

grubo$¢ wzgledna profilu skrzydta
zbiezno$¢ skrzydta
wzglednarozpigtos¢ klap

dtugos¢ kadtuba

wzgledna powierzchnia usterzenia
poziomego
wzgledna powierzchnia usterzenia
pionowego

Lp.

10
11

13

14
15

16

Ozn.
Mchm
Mpalm

Mpalr

m» X«

Nmai

Ychem

Opis
maksymalna masa chemikaliow
maksymalna masa paliwa
$rednia masa paliwa w lotach robo-
czych
»obcigzenie tarczy Smigta”

moc maksymalna silnika

$rednia ,,usypowa” masa wiasna
chemikaliow

wzgledna $rednia predko$¢ robocza

$rednie wzgl. obroty silnika w locie
roboczym

Zbiér rozwigzan dopuszczanych okreslajag ograniczenia jawne, nakfadane na
zmienne decyzyjne, oraz ograniczenia funkcyjne zestawione w tab. 2.

Tab. 2. Ograniczenia funkcyjne "/

Lp.

*/
PRspo

ToJ

Tgo

Opis
max. predko$¢ w'znoszenia (>),
max. kat wznoszenia h = 0(>)

max. predkos$¢ lotu poziomego (>)

predko$¢ przeciagniecia w konfigu-
racji do ladowania (<)

predkos$¢ robocza (>)

zapas statecznosci ,,z trzymanym ste-
rem” fzl
ocena oscylacji krétkookresowych
wedtug Coopera-Harpera (<)
czas tlumienia amplitudy holen-

drowania do potowy- (>)

czas przechylania okat p = 60[°]
(3

Lp.
10

12

18

26

T,,m
Hr..

Lstb

Lladb

Lag

Lladg

LZ

Opis
€zas hawrotu (<)
putap praktyczny (>)
dtugos$¢ startu na przeszkode (pas
betonowy, h - 10.7 [ml) (<)
dtugos¢ ladowania znad przeszkody
(pas betonowy, h = 10.7 \m\) (<)
dtugos$¢ startu na przeszkode (pas
gruntowy, h - 10.7 [mT) (»)
dtugos¢ ladowania znad przeszkody
(pas gruntowy, h = /0.7 fm]) (<)
zasieg samolotu (do przebazowania)
5

cieciwa ,,burtowa” skrzydta (<)

ograniczenia geometryczne wynika-
jace z ,,zasady kompozycji”

7 Obok opisu ograniczenia podano rodzaj nieréwnosci, rozumianej np. dla (<)jako r < rji.
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Zbidr rozwigzan dopuszczalnych porzadkujemy wzgledem kryterium wek-
torowego, uwzgledniajgcego trzy wazne dla samolotéw rolniczych kryteria:
 cene sprzedazng samolotu Csam okre$lajaca poziom dostepnosci i konkuren-

cyjnosé,

» Srednig wydajnos¢ godzinowag Wh limitujgcg mozliwosci realizacji zbioru za-
dan w ograniczonym czasie,

< $rednie, bezpos$rednie, koszty jednostkowe zabiegéw agrotechnicznych (odnie-
sione do powierzchni jednego [ha]) Chg stanowigce miare naktadéw ponoszo-
nych na produkcje upraw.

Cene sprzedazng samolotu okreslimy z empirycznego zwiazku uwzgledniaja-
cego gtowne parametry samolotu oraz okres prognozy [4],

Srednig jednostkowa cene obrobki jednego hektara wyznaczymy jako stosu-
nek bezposrednich kosztéw poniesionych na wykonanie zbioru zadan, odniesio-
nych do sumarycznej powierzchni p6l. Koszty obejmujgce: amortyzacje samolo-
tu, nakifady na remonty kapitalne, biezace i obstuge techniczna, ubezpieczenia,
koszty materiatow pednych, place zatogi, wyznaczymy wedlug metodyki [4]
uwzgledniajgcej charakterystyki samolotu oraz petny cykl roboczy.

Srednig godzinowa wydajno$é samolotu okreslimy jako stosunek sumarycznej
powierzchni pot obrobionych przez samolot do czasu realizacji zabiegow.

Poszukujemy minimum skalaryzowanej bezwymiarowej funkcji kryterialnej,
ktéra zgodnie z (6) jest rowna

1
(( c . ms2\\2
: . Cha
= W, — 1 +w 4w, 8)
f ca Vet
Wspditczynniki w; do w3 nie sg wspotczynnikami wagi lecz kluczami pozwalaja-
cymi zaprezentowac rozwigzania dla r6znych kombinacji kryteriow.
Reprezentatywny zbidr zadan wyznaczamy na podstawie rzeczywistego opisu
terenu i zadan. Skorzystamy z rozktadow (brzegowych) prawdopodobieristw
gtéwnych charakterystyk zabiegéw podanych w tab. 3:

Tab. 3. Charakterystyka zadan

teren dziatania zabiegi
powierzchnapola  PiKY wysokos¢ robocza
p(Ldoi)  dtugos¢ dolotu  p(Qh)’ wydatek hektarowy
dtugosC pola  p(Hwy wysoko$¢ robocza

POrR) V rodzajow zabiegu

szczegblnych i,, typow zabiegéw.
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3. Przyktadowe wyniki obliczen

Zagadnienia omowione w artykule zilustrujemy dwoma przyktadami

obliczeniowymi. :
Przykiad pierwszy pokazuje wptyw zakresu zadan na parametry techniczne

i ekonomiczne samolotu.

e) A

Rys. 7. Wptyw zakresu zadan na parametry samolotu
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Dla uwypuklenia wptywu wielozadaniowosci skorzystamy z jednego kryterium
optymalizacji (w (8) w, -=w2=0, w3=1) - S$rednich bezposrednich kosztow
obrobki pola. Obliczenia przeprowadzimy dla zbioréw zadan réznigcych sie
wylgcznie zakresem wielkosSci pol. Rys. 7 pokazuje ich wptyw na ceng samolotu,
Srednie koszty, mase startowg, maksymalng mase chemikalibw, moc zespotu
napedowego i powierzchnie no$ng skrzydta.

Drugi przyktad pokazuje wplyw kryteribw optymalizacji na parametry
samolotu przy statym zbiorze zadan. Rezultaty obliczen ilustruje tab. 4.
Pokazano w niej 7 przypadkéw odpowiadajacych zadaniom jedno-, dwu- i tréj-
kryterialnym uzyskiwanym przez odpowiedni wybor wspétczynnikéw wtw (8).

Tab. 4. Rozwigzania wielokryterialne

ozn. W w2 Ws T cha Wht chai mm Mcltm Nmax S
- - - - z ha/h  zl/ha - - - ty kw  m2
1 x 276073 18.98 898 1.00 042 145 1558 308 313 33.7
2 X 580353 45.33 7.22 210 I.M 1.18 4171 1101 982 44.6
3 WX 451240 4238 61& 163 094 100 3330 1043 650 37.5
12 m m MM 694 134 071 112 2530 615 484 36.3
13 % mmm 2895 mmi 129 0.64 115 2271 519 432 414
23 w* ' 500857 45.23 64 181 099 104 3756 959 708 40.2

123 x :xV m. 43X796 3899 668 15< 086 1U8 3146 890 626 40.2

Uwazna analiza wynikéw obliczen pozwala wysnué szereg istotnych wnioskow.
Rezultaty przyktadu pierwszego wskazuja ze:
* istnieje istotny zwigzek miedzy wielkoscig pél i wymiarami samolotu,
e wzrost wymiaréw, masy i ceny samolotu dla duzych pd6l nie powoduje
istotnego zmniejszenia kosztow jednostkowych,
* przy znacznej rozpietosci wymiardw pol racjonalne jest zrdéznicowanie parku
samolotow.
Analiza wynikéw drugiego przykladu pozwala stwierdzié, ze
» najkosztowniejsze jest rozwigzanie maksymalizujgce wydajnos¢ samolotu
(wariant 2),
* rozwigzanie najtansze (wariant 1) jest mato wydajne i drogie w uzytkowaniu,
» rozwigzanie uniwersalne (wariant 123) jest drogie i wbrew oczekiwaniom,
wyraznie gorsze od ekstremalnych.
Réwnie waznym jest wniosek, iz niezaleznie od rezultatow obliczen o przyjeciu
ostatecznego rozwigzania decyduje Projektant. Analizy obliczeniowe sg tylko
czynnikiem utatwiajgcym i uwiarygodniajacym podjetg decyzje.
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Airplane designing is a complex decision process, realized at limited information
resources about characteristics, tasks and airplane estimation criterions. Absence
of detailed and certain information's oblige designer to sharp and multivanant
analyzes of designing task, minimizing risk of project conditions incorrect
identification. Realization ofsuch designing model comes to work out o f general
procedure generating alternate solutions variants, estimating their effectiveness
and next choosing the best result. In the paper, designing model is discussed which
takes into account these postulates, makes possible multicriterial estimation of
airplane properties and multitask character o fairplane use.
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NOWA METODA IDENTYFIKACJI TRAJEKTORII LOTU
OBIEKTU POWIETRZNEGO W TROJWYMIAROWE]J
PRZESTRZENI

Artur Korgul

Instytut Automatyzacji Systeméw Dowodzenia, WAT, Warszawa

Przedstawiono zarys nowej metody identyfikacji trajektorii samolotu w
tréjwymiarowej przestrzeni. Zastosowano odwrotng aproksymacjg funkcji
gtadkich do estymacji trajektorii lotu oraz parametrow kinematycznych
samolotu na podstawie dyskretnych i rzadkich pomiaréw potozen w przestrzeni.
Naszkicowano procedurg identyfikacji parametrow lotu z wykorzystaniem
liniowej i wektorowej sieci neuronowej typu TDNN. Zalety i jako$¢ tej metody
oceniono na drodze symulacji procesu przechwytywania manewrujgcego celu
powietrznego przez samolot mysliwski.

1. Wstep

Estymacja trajektorii ruchu samolotéw oraz predykcja ich potozeA (na
najblizszy krok czasowy) w kontrolowanym obszarze przestrzeni powietrznej
stanowi gtowne zadanie procedur Sledzenia realizowanych w systemie obrony
powietrznej kraju. Modelowanie matematyczne procesu $ledzenia trajektorii ruchu
celu powietrznego jest wykorzystywane od dawnajako wygodne narzedzie w pracach
badawczych i zastosowaniach praktycznych 114,19], Juz w latach szes¢dziesigtych
technika filtracji Kalmana (i jej rézne odmiany) cieszyla sie szerokim uznaniem i
wywierata przemozny wptyw na praktyczne rozwigzania zagadniers w tej dziedzinie.
Bazuje ona generalnie na zlinearyzowanych modelach ruchu samolotu [14,15,19], w
ktérych stan $ledzonego obiektu opisuje sie za pomocg aktualnego potozenia oraz
wielu kolejnych pochodnych czasowych jego przemieszczehh przestrzennych.
Tymczasem ogdlnie dostepne w literaturze przedmiotu modele ruchu celéw
powietrznych zawierajg tylko przyspieszenia jako sktadniki najwyzszego rzedu, czyli
drugie pochodne przemieszczen [15,19], W zwigzku z tym popularna technika
Sledzenia dobrze nadaje sie jedynie do rozpoznawania trajektorii prostoliniowych badz
umiarkowanie zakrzywionych (czyli typowych dla samolotow7 komunikacyjnych).
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natomiast wnosi ona zbyt duze bledy obliczeniowe w przypadku silnie
manewrujgcych samolotéw bojowych [15]. Wynika stad, ze technika ta nie jest
wystarczajaco adekwatna do fizyki zjawiska, jakim jest ruch wysokomanewrowego
samolotu bojowego w realnym rozpraszajagcym osrodku aerodynamicznym. Tak wiec
skoordynowane obroty samolotu iwarunki prostowatnosci trajektorii jego lotu
(bowiem trajektoria jest geodetyka) muszg by¢ brane pod uwage, o ile zaleznosci
wektorowe pomiedzy zmiennymi stanu i parametrami ruchu takiego samolotu majg
byc wyznaczane doktadnie [5,18]. Wymaga to jednak stosowania nieliniowego opisu
matematycznego wzajemnie sprzezonych elementéw ukladu ,,samolot-Srodowisko |,
istotnych z punktu widzenia procesu Sledzenia [6],

W pracy wykorzystano modelowanie matematyczne i symulacje cyfrowg do
opracowania nowej metody rozpoznawania trajektorii silnie manewrujacych
samolotéw w przestrzeni trojwymiarowej z wykorzystaniem do tego celu
rozniczkujacej sieci neuronowej typu TDNN (time delay neural network) [7,8],
Zalety, skuteczno$¢ i efektywno$¢ tej metody potwierdzity w pelni
przeprowadzone  eksperymenty  symulacyjne  procesu  przechwytywania
manewrujacego celu powietrznego przez samolot mysliwski [9], Wyniki tych
eksperymentéw numerycznych przedstawiono w postaci graficznej za pomoca
wydrukow trajektorii lotu celu powietrznego i naprowadzanego automatycznie
samolotu mysliwskiego. Natomiast wazniejsze parametry naprowadzania oraz
uzyskane wskazniki procesu zamieszczono w postaci liczbowej w tabeli.
Sformutowano  ponadto  wnioski  odnosnie  mozliwych  zastosowan
zaproponowanej metody.

2. Zatozenia oraz modelowanie matematyczne trajektorii ruchu
obiektéw powietrznych

Naprowadzanie samolotéw mysliwskich na manewrujgce cele powietrzne
przeciwnika z zamiarem ich przechwycenia i zniszczenia odbywa sie w ramach
systemu obrony powietrznej kraju i przebiega w silnie zaktécanym Srodowisku
pomiarowym. Dodatkowym utrudnieniem w realizacji tego procesu jest znaczna
nieokres$lono$¢ ruchu samolotéw na skutek rzadkiego prébkowania ich potozen
(np. co 10 sek) oraz mozliwo$¢ zaistnienia nieprzewidywalnych manewréw w
odstepach czasu pomiedzy kolejnymi pomiarami tych potozen.

Ponadto znane (np. w Mechanice Lotu) peilne modele matematyczne ruchu
manewrujgcych samolotow' [3,4,12,13] sg bardzo zlozone i silnie nieliniowe.
Jednoczesnie zachodzi potrzeba intensywnej i masowej obrobki danych pomiarowych
(radiolokacyjnych) w czasie rzeczywistym, zwiaszcza przy obstudze zlozonych
sytuacji powietrznych (np. masowych nalotow).

W zwigzku z tym podstawowy problem, jaki nalezy' tutaj rozwigza¢ polega na
doktadnym identyfikowaniu i $ledzeniu trajektorii lotu obiektow powietrznych na
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podstawie dyskretnych pomiar6w ich potozen w przestrzeni tréjwymiarowe;.

W ztozonych sytuacjach powietrznych (w przypadku wielu celéw powietrznych i
wielu samolotéw mysliwskich) powszechnie stosowana filtracja Kalmana nie jest zbyt
przydatna, zwiaszcza przy silnie manewrujgcych obiektach powietrznych [14,15,19],
Powstata zatem potrzeba opracowania nowej i bardziej efektywnej metody
identyfikacji trajektorii lotu, spetniajacej wymogi stosowalnosci w systemie obrony
powietrznej kraju. Postuzono sie w tym celu metodg modelowania matematycznego i
symulacja cyfrowa procesu. Cyfrowa symulacja ztozonej oraz dynamicznie zmiennej
sytuacji powietrznej wymaga natomiast rozwigzania w mozliwie prosty i efektywny
sposob dwoch podstawowych zagadnien, a mianowicie generacji i $ledzenia dowolnej
trajektorii lotu obiektu powietrznego w trojwymiarowej przestrzeni. W komputerze
trajektoria taka jest odwzorowywana za pomocg szeregu czasowego skojarzonych
grup liczbowych imitujacych wartosci wspétrzednych potozenia obiektu powietrznego
w kolejnych chwilach czasowych podczas symulowanego procesu lotu. Przy czym za
pomocg humerycznego generatora imituje sie dowolng trajektorie ruchu celu
powietrznego oraz identyfikuje sie jej parametry kinematyczne w trakcie
symulowanego procesu $ledzenia. Natomiast trajektorie samolotu mysliwskiego
wyznacza sie jednoczesnie na biezaco ,.krok po kroku” za pomocg analogicznego
generatora, tyle, ze sterowanego bezposrednio przez algorytmy naprowadzania [8,9],
Takie podejscie (w postaci odwrotnego zadania kinematyki) zapewnia podobienstwo
strukturalne do procesu informatycznego realizowanego w rzeczywistym systemie
naprowadzania, i moze by¢ tatwo zweryfikowane na podstawie namiardéw
radiolokacyjnych rzeczywistych obiektdw powietrznych. llustracje geometryczng
zagadnienia generacji i $ledzenia dowolnej trajektorii ruchu obiektu powietrznego
przedstawiono schematycznie na rysunku nr 1, na ktérym uwidoczniono
manewrujacy obiekt powietrzny w trGjwymiarowej przestrzeni oraz ukiady
wsp6trzednych wykorzystywane do opisu matematycznego ruchu tego obiektu.

Poniewaz do symulacji procesu naprowadzania dalekiego w zupetnosci wystarcza
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model ruchu $rodka masy samolotu mysliwskiego wzdtuz jego trajektorii lotu, to
pomija sie tutaj dynamike ruchu obrotowego samolotu wokot jego osi
geometrycznych.

Z drogiej strony natomiast, z punktu widzenia radiolokacji, interesujaca jest
orientacja przestrzenna naprowadzanego samolotu mysliwskiego ze wzgledu na katy
widzenia jego sylwetki, gdyz ma to bezposredni wpltyw na intensywno$¢ echa
radiolokacyjnego, jak réwniez orientacja przestrzenna tego samolotu jest istotna w
koncowym etapie naprowadzania w trakcie procesu celowania.

Zatem, podczas modelowania procesu naprowadzania, wystarczajaca jest
nastepujaca reprezentacja samolotu mysliwskiego, a mianowicie:

> przyjmuje sie, ze jest to punkt materialny z zaczepionym w nim wektorem
predkosci stycznej do trajektorii lotu oraz przestrzennie zorientowany niewazki
wycinek zastepczej plaszczyzny nosnej, do ktérej przynalezy ten wektor
predkosci.

W zwigzku z tym istotne tutaj sg tylko dwa ruchome uktady odniesienia
zwiazane z samolotem, a mianowicie:

> jeden o osiach (x'y',z') roéwnolegtych do nieruchomego ziemskiego uktadu
odniesienia (X,y,z) oraz

> drugi o osiach (x",y",z") tworzacych konfiguracje trojScianu Frencta dla
krzywoliniowej trajektorii ruchu w taki sposob, ze:

o kierunek osi (X") wyznaczany jest przez wektor predkosci liniowej
samolotu,

« kierunek osi (y") wyznaczany jest przez wektor sity od$rodkowej dziatajacej
na samolot podczas lotu po luku (natomiast sktadowa dosrodkowa sity
nosnej okresla zwrot tej osi),

» Kkierunek osi (z") wyznaczany jest przez wektor chwilowej predkosci
katowej podczas lotu po tuku.

Z powyzszych zatozeh wynika, ze:

> orientacje przestrzenng zastepczej ptaszczyzny nosnej samolotu wzgledem
uktadu ziemskiego (x,y,z) okreslajg teraz katy Eulera (,, 9, 9, czyli kurs i,
pochylenie trajektorii lotu 0 (podczas wznoszenia lub znizania) i przechylenie
samolotu $>w locie po tuku.
Przy powyzszych zatozeniach model ruchu samolotu mozna przedstawi¢ za
pomocg nastepujacych czterech uktadow réwnali [6], a mianowicie:
» rownan predykcji (1) okreslajgcych potozenie i kurs samolotu w przy szkej chwili
czasowej w zaleznosci od jego aktualnego potozenia i kursu oraz aktualnych
predkosci liniowej i katowej samolotu:
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X(t+AO0 = x(t) +v (t) «Al

y(t+At) =y(t) +v (1) At

dlat € [to, tO+ T
2t AD = 2(8) + VAL oAt at€ [to, t0+ Tp] (1)

y/(t + At) - ys(t) +co (t) mAt

gdzie:
Tp- mozliwy horyzont czasowy przewidywania trajektorii ruchu,
At - odstep czasu pomiedzy kolejnymi pomiarami pozycji;
> réwnan stanu (2) okreslajgcych kinematyke ruchu punktu materialnego (czyli
Srodka masy samolotu) wzdtuz krzywoliniowej trajektorii lotu:

dt vx(t) = v(t) mos[0(O]'sin [vKO]

d
d)t/ ~ Vy(t) = v(0 *cos[9(0]- cos[(0]
dz
dt
dy/
=<* =- ?
< TS 0= a8
gdzie: g - przyspieszenie ziemskie;
> réwnan wyjscia (3) okreslajgcych zwiazki geometryczne pomiedzy katami
Eulera a parametrami kinematycznymi ruchu S$rodka masy samolotu po
krzywoliniowej trajektorii:

@)
vz(0 = v(0 sin\0{t)]

v« =Uve (") +7 (0 +»I1(0

00=actg
vIi(t) +vht)
@)
(1)) = arctg VX
Vy(0
<p(t) = arctg v(0-Q>2(0
Vv

dla v(H*0;, w®"0 v.)*0; oraz

HO =\v}(0+*}(0+*z(t);
> rownan rotacji wektora predkosci lotu (4) okreslajacych zaleznosé
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sktadowych predkosci katowej samolotu od skladowych przyspieszen i
predkosci liniowej samolotu podczas lotu po krzywoliniowej trajektorii:

1 vz(t) MO

° =§ M O vz (0
1 MO MO
<=2 M0 MO.
1t mo MO
®z(0 = V*K" [ ]

oraz (o(t) = jcol(i)+coy(t) +0)2(t) dla vx(t) * 0; w(t) * 0; vZA0 * 0;

W wyniku takich rozwazan nasuwajg sie dwa nastepujace pytania: czy
rzeczywiscie uproszczony model samolotu (1), (2), (3), (4) umozliwia
wyznaczanie jego parametréw ruchu na podstawie pomiardw serii minionych i
zapamietanych potozen? oraz - czy na podstawie tej informacji pomiarowej
bedziemy w stanic przewidywaé potozenie i orientacje samolotu w najblizszej
chwili czasowej wyprzedzajgcej kolejny pomiar jego potozenia?

Nalezy przy tym pamietaé, ze radiolokacyjne pomiary potozeri samolotow sg
silnie zaktocane, a charakterystyki tych zakldcen sg zmienne w czasie i w
0golnosci nie sg znane. W tej sytuacji mozna réwnie dobrze przyja¢, ze mamy
tutaj do czynienia z chaotycznym procesem pomiarowym.

Z drugiej strony natomiast jest oczywistym, ze ruch rzeczywistego samolotu w
osrodku aerodynamicznym odbywa sie plynnie i zachodzi wzdtuz cigglej i
gtadkiej trajektorii lotu, a wiec kolejne pomiary potozen musza by¢ wzajemnie
powigzane poprzez réwnania ruchu.

Rodzi sie zatem tutaj ztozony problem identyfikacji ciggtych i gtadkich
trajektorii ruchu na podstawie dyskretnych w czasie i wrogoélnosci chaotycznych
pomiaréw potozen samolotu.

3. Propozycja rozwigzania zagadnienia identyfikacji parametrow
ruchu samolotu

Do rozwigzania zagadnienia identyfikacji parametrow' ruchu silnie
manewrujacego samolotu bojowego wykorzystano neuronowa sieé¢ rézniczkujaca
typu TDNN (time delay neural network). Sie¢ takg przedstawiono na rysunku nr
2. Skfada sie ona z opdzniajacej linii z odczepami oraz trojwarstwowego
perceptronu [6,8j.

Linia op6zniajaca (czy li tzw. ruchome okno obsemacji) zorganizowana jest w
technice cyfrowej jako liniowa struktura pamieciowa z przesuwem danych
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pomiarowych potozen co takt pomiarowy At. Natomiast perceptron ma stalg
strukture potgczen synaptycznych ze statymi wagami i jest rdwnolegle zasilany
przez dane pomiarowe z tej linii op6Zniajacej co takt pomiarowy At [6], Sie¢
taka zapewnia doskonate wiasnosci filtracyjne i pracuje jako podstawowy
element sktadowy o wiele bardziej ztozonej struktury identyfikatora trajektorii
lotu przedstawionego za pomocg uproszczonego schematu blokowego na rysunku
nr 3.

Rys. 2. Sie¢ neuronowa TDNN do rézniczkowania szeregu czasowego danych pomiarowych
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Rys. 3. Schemat blokowy identyfikatora trajektorii

Identyfikator trajektorii umozliwia natomiast wyznaczanie co takt pomiarowy
At na podstawie dyskretnych pomiaréw (minionych potozeri samolotu na
trajektorii jego lotu) nastepujgcych aktualnych parametréw jego ruchu:
> wektora predkosci postepowej (yx, vy, vz) 1,

> wektora przyspieszenia (vx, Vy, vz) 2,
> wektora predkosci katowej (cox, cov, coz) 3,

> wektora przyspieszenia katowego (ft>x, coy, 6z) .

Wielkosci te w peni identyfikujg trajektorie lotu samolotu i umozliwiajag
przewidywanie jej dalszego przebiegu za pomocg rownan predykcji ().

Okolicznos¢ te wykorzystano do numerycznej generacji dowolnych trajektorii
lotu. co umozliwito tworzenie symulacyjnych scenariuszy sytuacji powietrznych i
prowadzenie badan procesu naprowadzania za pomocg sprzetu komputerowego.
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4. Przyktadowe wyniki badan symulacyjnych

Przykad scenariusza sytuacji powietrznej w postaci testowych trajektorii lotu
manewrujacego celu powietrznego i samolotu mysliwskiego patrolujacego w strefie
dyzurowania przedstawiono na rysunku nr 4.

Rys. 4. Obraz testowych trajektorii lotu celu powietrznego i samolotu mysliwskiego w strefie
dyzurowania

Natomiast symulacyjne przyktady mozliwych przechwycen tego celu
powietrznego przez samolot mysliwski z jego strefy dyzurowania przedstawiono
na kolejnych rysunkach nr 5, 6, 7, 8, 9.
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Rys. 5. Przebieg procesu naprowadzania mysliwca na cel powietrzny w petnym cyklu
automatycznym

Rys. 6. Przebieg procesu naprowadzania mysliwca na cel powietrzny w petnym cyklu
automatycznym
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Rys. 7. Przebieg procesu naprowadzania mys$liwca na cel powietrzny w petnym cyklu
automatycznym
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Rys. 8. Przebieg procesu naprowadzania mys$liwca na cel powietrzny w petnym cyklu
automatycznym
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Rys. 9. Przebieg procesu naprowadzania mys$liwca na cel powietrzny w petnym cyklu
automatycznym

Charakterystyki czasoprzestrzenne tych przechwyced oraz wazniejsze
parametry procesu haprowadzania zestawiono dla tych przyktadow w formie
tabelarycznej w tablicy I.

Ve max min Vmd max Vmb min fim drad  drm P tK Atn
vmd Vimb Ot ,/c

m/sek  m/sek m/sek. m/sek. m/sek. - m m sek. sek sek. km, km
200 200 100 300 100 0.5 60 30000 5000 200 910 710 68.1 63.3
200 300 300 300 100 0.5 0 40000 5000 300 800 500 49.3; 555
200 300 100 300 100 0.5 -20 30000 5000 400 990 590 77.3; 76,5
260 259 200 400 200 0.5 0 30000 5000 500 1030 530 137.2; 119.5
260 259 207 400 207 0.7 60 30000 5000 300 640 340 83.3; 61,2

Tablica I. Warunki i wyniki eksperymentdw naprowadzania w petnym cyklu automatyzacji

5. Podsumowanie i wnioski

Rozwigzanie przedstawione w tym artykule rdzni sie zasadniczo od filtracji
Kalmana. Otéz, nie wymaga ono zlinearyzowanego modelu procesu $ledzenia w
euklidesowej przestrzeni standéw, gdyz operuje w wielowymiarowej przestrzeni
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fazowej (rozmaitosci symplektycznej) na potoku fazowym hipotetycznego
strumienia optycznego, skojarzonego z rzeczywistg trajektorig lotu obiektu
powietrznego. Dzieki temu rozwigzanie takie ma bezpoSrednie odniesienie
zardbwno do formalizmu Hamiltona - Jacobiego, jak rowniez jest pojeciowo
zgodne z algebra pol wektorowych Liego [1,2,6,16],

W konsekwencji, w przedstawionym rozwigzaniu nie pojawiajg sie takie
zagadnienia jak: problem obserwowalnosci stanu, problem wrazliwosci na
zaktocenia oraz problem ziozonosci obliczeniowej algorytmu, gdyz juz z samej
istoty potoku fazowego Anosowa [2] wynika jego strukturalna stabilno$¢ i
odpornos¢ na wszelkiego rodzaju zaktocenia pomiarowe (wynika to réwniez z
twierdzenia Takensa [17]).

Natomiast praktyczny sposdb numerycznej transformacji nieliniowych
rownan stanu (2) do postaci rownan potoku fazowego realizowanego za pomoca
rozniczkujacej sieci neuronowej typu TDNN zapewnia zastosowana tutaj
odwrotna aproksymacija funkcji gtadkich w mys$l nowej polskiej metody AK [6.
10,11,

W odniesieniu za$§ do uzyskanych rezultatdbw badan symulacyjnych
procesu naprowadzania mozna stwierdzi¢, co nastepuje:

1 Rozwigzanie problemu automatycznego przechwytywania manewrujacych
celow powietrznych przez samoloty mysliwskie wymaga zastosowania
neuronowej sieci typu TDNN do rdzniczkowania na biezgco szeregdw'
czasowych aktualnych potozen tych obiektow w przestrzeni trojwymiarowej.

2. Naziemny system stacji radiolokacyjnych (zwilaszcza trojwspétrzednych)
moze by¢ z powodzeniem wykorzystany jako Zrédto danych pomiarowych
potrzebnych do efektywnej realizacji procesu naprowadzania dalekiego
(rébwniez za pomocg metody nawigacji proporcjonalnej) samolotow”
mysliwskich na manewrujace cele powietrzne, przy czym proces ten moze by¢
w petni zautomatyzowany.

3. Zaproponowana metoda obliczeniowa nie -wyklucza réwniez zastosowan z
gestym probkowaniem potozen obiektow powietrznych, jak np. w procesie
naprowadzania pociskéw' rakietowych na ruchome cele.

THE NEW COMPUTING METHOD FOR IDENTIFICATION OF
AIRCRAFT TRAJECTORIES IN 3-D SPACE

In this paper the novel method for identification of aircraft trajectories in 3-D
space is considered. The differential equations of the vector field of an aircraft’s
velocity are presented and analyzed. The inverted approximation method is
proposed for estimating the smooth trajectories from the discrete and sparse past
position readings of an aircraft in order to identify the state variables and
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kinematic parameters of an aircraft’s movement. The linear and vectorizable
procedure as well as its TDNN (time delay neural network) implementation for
purpose of the trajectory recognition is outlined. The performance of this method
is assessed in the simulation of maneuvering target interception.

10.
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O PEWNEJ KONCEPCJI ZASTOSOWANIA GIROSKOPU SWO-
BODNEGO W BEZPILOTOWYM APARACIE LATAJACYM
(BAL)

Zbigniew koruba

Katedra Pojazd6w i Sprzetu Mechanicznego, Politechnika Swietokrzyska, Kielce

W pracy przedstawiona jest koncepcja zastosowania giroskopu swobod-
nego w urzadzeniu stuzacym do wykrywania, $ledzenia i laserowego
oSwietlania celéw naziemnych z poktadu bezpilotowego aparatu latajace-
go. Wyznaczone sg sterowania programowe osi giroskopu zardwno w
stanie skanowania powierzchni ziemi jak i $ledzenia wykrytego na niej
celu.

1. Wstep

Wsrdd wspdiczesnej amunicji, nalezacej do kategorii ,,precyzyjnej”, szeroko
sg stosowane pociski, rakiety i bomby, ktore dalej umownie nazywane bedga
PRBS, kierowane metodami potaktywnego samonaprowadzania sie na cel.
Metody potaktywne kierowania torem PRBS wymagajg tzw. oswietlenia celu,
realizowanego za pomocg wigzek radarowych lub promieni w pasmie podczer-
wieni. Te ostatnie sg coraz czesciej wykorzystywane dzieki swym znanym za-
letom.

Oswietlenie celu zazwyczaj odbywa sie ze stanowisk naziemnych tub z po-
wietrza, z samolotow i $migtowcdw'. Tego rodzaju oSwietlenie celow jest obar-
czone szeregiem wad. Oswietlenie wymaga, aby cel byt widoczny. W przypad-
ku oSwietlania ze stanowisk naziemnych cel moze by¢ zastoniety przez prze-
szkody naturalne, ponadto stanowisko moze by¢ tatwo wykryte i zniszczone
przez przeciwnika. Przy o$wietlaniu z powietrza stosuje sie samoloty lub $mi-
glowce z zatlogami. Potrzeba oswietlania przez pewien skoficzony czas naraza te
obiekty latajgce na zniszczenie. Wady te sg w duzym stopniu ograniczone, gdy
do oswietlania zastosowany bedzie matogabarytowy bezpitotowy aparat lataja-
cy. Wykonany w technologii ,,stealth” przy- matych wymiarach jest trudny do
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wykrycia i do zestrzelenia. Problem stanowi takie jego sterowanie, aby speniat
z wystarczajaca doktadnoscia zadanie o$wietlania celu.

2. Mozliwe sposoby zastosowania giroskopu swobodnego

Rozpatrzmy warianty zastosowania giroskopu w bezpilotowym aparacie la-
tajacym przy realizacji idei lokacji i oswietlania celu.

2.1.Wariant 1

BAL z oswietlaczem (wskaznikiem laserowym) celu jest przeznaczony do
wspdtpracy z samolotem bombowym, wyposazonym w bomby samonaprowa-
dzajace sie na cel metodg pdtaktywna. Wyobrazamy sobie, ze promien laserowy
z BAL jest obserwowany przez zatoge bombowca. Z chwilg uznania, ze pro-
mien lasera padt na wiasciwy cel, zatoga daje sygnat droga radiowa na BAL, w
ktorym nastepuje przestrojenie ukfadu sterowania nadajnikiem laserowym do
stanu $ledzenia, a nastepnie kieruje samolotem tak, aby koordynator podwie-
szonej bomby przechwycit odbity od celu promieri laserowy, po czym zwalnia
zaczepy bomby. Wariant ten ma zalety i wady.

Do zalet naleza: a)duza autonomia uktadu oswietlania, gdyz po przejsciu do
stanu $ledzenia moze zosta¢ przerwana tgczno$¢ BAL z punktem kierowania
(facznos¢ moze zosta¢ ponownie nawigzana po zniszczeniu celu); bjmozliwos¢
atakowania celéw niewidocznych i nie emitujagcych promieniowania wiasnego
demaskujacego cel (wyznaczenie potozenia celu podziemnego na podstawie
mapy).

Gtéwng wadg tego wariantu jest obarczenie samolotu dodatkowym zada-
niem polegajagcym na obserwacji drogi $ladu promienia laserowego, wychwy-
cenie chwili nakrycia celu i natychmiastowego przekazania sygnatu na pokiad
BAL dla przejécia uktadu sterowaiua w stan $ledzenia.

Wariant wymaga rozwigzania szeregu trudnych probleméw, a przede
wszystkim spetnienie warunkéw Sledzenia celu przy ruchomej losowo podsta-
wie ukfadu naswietlajacego (mozna tu np. zastosowac nadajnik laserow zawie-
szony na sterowanym giroskopie, ktdry' potozenie swej podstawy ustala za po-
mocg dodatkowych uktadow czujnikéw).

2.2.Wariant 2

Rozwigzanie podobne jak w wariancie 1, lecz uwolnienie zatogi bombowca
od obserwacji $ladu promieniowania laserowego na ziemi, a obarczenie stacji
naziemnej zadaniem wychwycenia celu i podania sygnatu na BAL o przejsciu
sterowania laserem do stanu $ledzenia i poinformowanie o tym zatogi bombow-
ca.
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2.3.Wariant 3

Uklad sterowania laserem jest w>'posazony dodatkowo w detektor podczer-
wieni, sprzezony z giroskopem, na ktdrym jest zawieszony nadajnik laserowy.
Zadaniem ukiadu detekcji jest przechwycenie promieniowania emitowanego w
sposdb naturalny przez cel i wspomaganie sterowania laserem w stanie $ledze-
nia. Ten wariant moze by¢ najtatwiejszy w realizacji, ale ogranicza mozliwo$¢
ataku tylko celéw emitujacych promieniowanie podczerwone (Rysi).

Na rys.2 przedstawiony jest uproszczony schemat urzadzenia mogacego re-
alizowac idee danego wariantu. Urzadzenie to sktada sie z dwdéch wspotpracu-
jacych ze soba uktadow optycznych:

I )Ukfad | penetruje powierzchnie ziemi na obszarze o postaci kota za pomo-
cg pasywnego ukladu detekcji w zakresie podczerwieni o odpowiednio dobranej
dtugosci fal. Jezeli z tego obszaru uktad | odbierze sygnat w podanym zakresie
dtugosci fal, przechodzi w stan $Sledzenia tego emitera promieniowania pod-
czerwonego.

Ukfad | skiada sie z obiektywu waskokatnego umieszczonego w osi krazka
giroskopu o trzech stopniach swobody, zespotu detekcji promieniowania, ze-
spotu analizy emitera podczerwieni oraz jego potozenia katowego wzgledem osi

Rvs I. Wyszukiwanie i $ledzenie celéw przez 3AL (wariant 3)
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krazka giroskopu, zespotow sterowania giroskopem dla obu standéw jego pracy:
a)penetracji obszaru powierzchni ziemi zorganizowanego w ten sposéb, ze pole
widzenia obiektywu, gdy podstawa giroskopu zatacza na okre$lonej wysokosci
tor o postaci okregu (tor BAL), pokrywa zadany obszar powierzchni ziemi, oraz
b)$ledzenia celu, ktéry nastepuje automatycznie po odebraniu sygnatu w stanie
penetracji ukfadu 1 Stan drugi pracy tego ukfadu jest analogiczny do pracy ko-
ordynatora optycznego glowicy samonaprowadzajacej w przeciwlotniczym
pocisku rakietowym.

2)Uktad Il wyposazony jest w nadajnik laserowy emitujgcy impulsy Swietlne
z odpowiednio dobrang czestotliwoscig i zakresem dtugosci fal. Uktad I
wspotpracuje z uktadem |, gdy ten ostatni znajduje sie w stanie $ledzenia emite-
ra podczerwieni. W trakcie tej wspOtpracy nastepuje impulsowe o$wietlenie
emitera promieniowania podczerwonego przez impulsy laserowe.

Z chwilg przechwycenia celu i przejscia do stanu $ledzenia, zostaje nadany
sygnat z aparatu latajgcego do stanowiska dowodzenia, ze cel zostat przechwy-
cony i jest oswietlany ukladem Il. Sygnat ten jest jednoczesnie sygnatem do
ataku celu.

W niniejszej pracy analizowany dokladniej bedzie powyzszy wariant
(rys.2).

3. Model i sterowanie programowe giroskopu zastosowanego w bezpiloto
wym aparacie latajagcym

Rownania dynamiki giroskopu stuzacego jako naped w urzadzeniu do wy-
krywania, $ledzenia i oSwietlania celéw naziemnych, umieszczonym na pokia-
dzie BAL sg postaci [2]:

92'3- 4bb"%§ '''''' %( HW sigj[f 2@9+—cdt/l 0s29 +chM b (1)
dr dz 2 1) dr
y .
d—W—COSZ%—-kI) dur_ g_§9yy_ m29--d—S cos3+c.Mr (2)
dr dz dz dz dr
gdzie:
-— ,bh=rb ,ch-¢c =— - D= ,r=im
j bkQ J hkn Jbkn 2 J bk

J0,Jhk- centralne momenty bezwiadnosci giroskopu wzgledem jego osi
podtuznej i porzecznej; gh, Tc—wspdiczynniki tarcia w fozyskach ramki
wewnetrznej i zewnetrznej giroskopu; n - predkos¢ obrotéw wiasnych
osi giroskopu; 9,y/~ katy' odchylania (nutacji i precesji), okre$lajace
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potozenie osi giroskopu w przestrzeni; M b,M c- momenty sit steruja-
cych oddziatywujacych na ramki wewnetrzng i zewnetrzng giroskopu.
Podczas wyszukiwania celu naziemnego 0$ giroskopu winna wykonywac
pozadane mchy i tym samym bedac skierowang w dot, zakresla¢ swym prze-
dtuzeniem na powierzchni ziemi $cisle okreslone linie. Uklad optyczny umiesz-
czony w osi giroskopu, posiadajac pewien kat widzenia moze w ten sposéb
natrafi¢ na sygnat Swietlny tub podczerwony emitowany przez poruszajacy sie
obiekt. Nalezy zatem tak dobra¢ parametry kinematyczne ruchu wzajemnego
poktadu bezpilotowego aparatu latajagcego i osi giroskopu, aby z mozliwie naj-
wiekszym prawdopodobienstwem cel zostat wykryty. Po zlokalizowaniu celu
(odebraniu sygnatu przez detektor podczerwieni), giroskop przechodzi do stanu
§ledzenia, tzn. od tej chwili jego 0§ zajmuje konkretne potozenie w przestrzeni
bedgc nakierowang na cel.
Dla wprawienia osi giroskopu w ruch pozadany, nalezy wyznaczy¢ mo-
menty sterujgce M b(z)\M c(z) }ako funkcje bezwymiarowego czasu za pomo-

cg, na przyktad, rozwigzania zagadnienia odwrotnego dynamiki [3]:

d2sz , d&z I(dif/7zy . dy/z m

WiW =1~ ++i-N +-&-5rJ su.2* ,+— co»0, (3)

MJi)=~f-c0s29. +b, 2,9, +"  qos&, 4)
dr dr ar u?

gdzie &(r),i/lz(r)- pozadane potozenia katowe osi giroskopu.
Zaktadajac, ze oS giroskopu podczas penetracji zadanego obszaru po-
wierzchni ziemi ma zakreslac¢ okrag, wowczas:

9Z(z) = &osinpz,y/z(z) =t/zosin pr (5)
gdzie: 320,wzo- amplitudy wychylen katowych, /?2=—, v - predkos$¢ katowa

obrotu osi giroskopu po okregu.
Podstawiajac katy (5) oraz ich pierwsze i drugie pochodne do (3) i (4),
otrzymamy nastepujace sterowania programowe:
M b(r) =— -&zop 2sinpr +bh&opcospr +-2//2b sinzprm ©)
cb
sin 2(3zosinpr)- y/zosinpr ecos(5zosinp r)]

M c(t)=— [- wio cos PT'cos" (&zo sin Pr)~ bcVzo sm PT+
O i
—y/z0&2,,sin 2pr -sin 2{&o sinpr) + Shp cospr scos(<3Msin pr)J
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W celu wyznaczenia pozadanych katdw okreslajacych potozenie w prze-
strzeni osi giroskopu w stanie $ledzenia celu, rozpatrzmy rys.4. Bezpitotowy
aparat fatajacy i giroskop, sprowadzone zostaty do jednego punktu materialnego
A oraz cel, do punktu C, w ktérych skupiono ich masy. Z rys.4. wida¢, ze wyra-
zenia okreslajace wartosci katéw &z,y/z przedstawia sie nastepujgco:

r r,
FZ=arctg— ,ylz=a r c t g (8)
NAzp NAzp

gdzie: r ryp- wspéirzedne wektora r wzajemnego potozenia punk-
tow A i C w ukiadzie AXpYpZpzwigzanym z platformg pomiarowg
umieszczong na pokfadzie BAL, przy czym

rxp = rA,p - rC¥p » ryp = rAyp ~ rCyp (9)
rAxp = rA rAYp = 0, rAzp = -rAsin <9, (10)
rCxp = rc fcos(r+ ev1 rCyp =0, ICP=rr [sin® +ey\ (11)

(<Ps>PW~ katy pochylania i odchylania wektora predkosci VA aparatu,

Yc kat odchylania wektora predkosci vc celu).
W wyrazeniach (9), (10), (11) zaktadamy, ze znane sg sktadowe potozenia
punktéw A i C w ukfadzie ziemskim OXYZ :

rAx = VAtc 0S”" COS rc, = Vclcos/c
rdy =-r Atsin~cos” rCy = ve>sin/c
rA z = - sinffs, ra =0

Wyznaczajac dodatkowo pieiwsze i drugie pochodne wzgledem bezwymia-
rowego czasu r dla zadanych katéw opisanych (8):
dt'xp dfAzp dt'yp drAmp
d& _ dr rfhp~ dr np *Vz _ Mzp ~ ~dx " Typ
dr [, t12 ©odr Ap + 14

rd 2rxp d 2rAzp ydrAzp drxp
*Azp fAz xp )t (fA z xp)
d2&Z drl dr" ( p p) dZ dr p t'x p
|

77 -
Azp
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f \2

) | dirxp (drAzp Vv

A

TP e, 1 dT
(dp+4)

i podstawiajac je do (3) i (4), otrzymamy sterowania programowe giroskopu w
stanie $ledzenia celu naziemnego.

4. Otrzymane wyniki i wnioski

Na rys.5 przedstawione sg wyniki symulacji komputerowej torow progra-
mowych uzyskanych dla osi giroskopu oraz bezpilotowego aparatu latajgcego -
poruszajacego sie na wysokosci H=2000m, z predkos$cig=50mls, przy
kacie widzenia jego uktadu penetracyjnego © = Ideg- wyszukujgcego i $le-
dzacego cel naziemny poruszajacy sie z predkoscig Vc = 10m1s po torze
prostoliniowym [1], Sterowanie osig giroskopu odbywa sie w ukfadzie otwar-

X,m

Rys.5. Tory BAL, osi giroskopu oraz celu podczas penetracji i $ledzenia
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Realizacja zadanego toru osi giroskopu jest mozliwa przez zastosowanie ste-
rowania w ukladzie otwartym jedynie przy katowych amplitudach precesji
i nutacji osiggajacych nieznaczne wartosci (rzedu 0,1-0,2 radiana). W przeciw-
nym wypadku, w uktadzie sterowania, nalezy wprowadzi¢ sprzezenie zwrotne
w postaci, np. regulatora typu PID.
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'THE IDEA OF USING FREE GYROSCOPE IN UNMANNED AIR
VEHICLE (UAV).

Zbigniew Koruba

Kielce Technical University.

This paper describes idea of device installed on UAV usedfor detecting,
tracking and laser beam aiming ofground moving targets emitting infra-
red radiation of specified wavelength. There was presented the selection
method offree gyroscope controls acting as a drivefor discussed device
at big deflection angles of its axis both during scanning the specified area
and tracking the object detected within this area.
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ZASADY PLANOWANIA MISJI
OBIEKTOW BEZPILOTOWYCH - REFLEKSJE PO
REALIZACJI PROJEKTU BADAWCZEGO

Mariusz Krawczyk, Jerzy Graffstein

Jednym z gtéwnych zatozen stosowania Bezpilotowych Statkéw Latajgcych (BSL)
jest ich ograniczona lub catkowita autonomiczno$¢ podczas wykonywania
zadania-misji, a co niesie za sobg szereg ztozonych wymagan naktadanych na
procesplanowaniajej trajektorii.

H pracy przedstawiono koncepcjg modelowania poszczeg6lnych etapéw misji na
podktadzie mapy elektronicznej. Pokazano opracowang metode uwzglednienia
bezpieczenstwa oraz analize jej wykonalnosci prowadzong metodami symulacji
odwrotnej.

1. Wstep

Duza liczba kryzyséw militarnych we wspotczesnym Swiecie jest
wyzwaniem dla organizacji miedzynarodowych, powotanych do zapewnienia
pokoju. Nadzorowanie kryzysu wymaga gromadzenia i przekazywania w czasie
rzeczywistym duzej iloSci informacji  dotyczacych: ruchéw  wojsk
uczestniczacych w konflikcie, przestrzegania embarga, monitorowania
stanowisk ogniowych stron, wreszcie dostarczania dowod6w naruszenia
zawieszenia broni. Nasycenie S$rodkami artyleiyjskimi o duzym zasiegu
wspotczesnych armii wymaga Srodkow do: obserwacji terenu, identyfikacji i
wyznaczania celéw oraz oceny skutecznosci ostrzatu. Uzycie do realizacji tych
zadan zatogowych samolotdéw i Smigtowcow zwigzane jest z duzym ryzykiem
wynikajacym z przeciwdziatania OPL. Srodkami dobrze dostosowanymi do
wypetniania tych zadan sg BSL (bezpilotowe statki latajace). Wynika to z ich
niewielkich wymiaréw (rozpietos¢ ptata okoto 3m przy masie 150 - 300 kg).
Skuteczno$¢ zastosowania BSL przez Sity Sprzymierzone w czasie dziatan
wojennych w Zatoce Perskiej przekonato dowddcéw wszystkich szczebli
panstw catego Swiata o celowos$ci wyposazenia dowodzonych przez nich
jednostek w takie systemy. Projektowany system obserwacji terenu sktada sie z
nastepujacych elementow':
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S jednego BSL,

S mobilnej stacji kontroli naziemnej umieszczonej na pojezdzie, stuzacej
do planowania misji, sterowania, przetwarzania i interpretacji wynikow,

S stanowisk obstugi naziemnej.

2. Wytyczanie trajektorii lotu BSL

Ideg BSL jest mozliwos¢ realizacji postawionych zadan (misji),
zaprogramowanych przez cztowieka, lecz bez jego ingerencji podczas ich
rutynowej realizacji, poczawszy od startu po lagdowanie. Powoduje to znaczne
rozbudowanie etapu planowania misji, a w szczegolnosci konieczno$é¢
okreSlenia w przestrzeni zadanej trajektorii lotu, ktéra w praktyce zostaje
rozpieta na wprowadzanych przez operatora dyskretnych punktach drogi.

Rys. |. Stacja naziemna BSL CMA

Projekt pokazanej na rys.l stacji kontroli naziemnej obstugiwanej przez
dwuosobowg zatoge: operatora BSL oraz osobe przetwarzajgcg i interpretujacag
wyniki rozpoznania, zaktada zautomatyzowanie tej czynnoSci poprzez
zastosowanie komputerowego wskaznika mapowego pokazanego na rys.2.

Specyfika dziatania BSL powoduje [2,3], ze jego misja skiada sie z pewnej
ilosci zadan rozdzielonych fazami dolotu do stref ich wykonania, ktore
zarbwno z punktu widzenia modelowania jak i realizacji traktowac nalezy
zasadniczo odmiennie.



"ML-VIH” 1998 253

Rvs.2. Wskaznik stanowiska naziemnei stacii dowodzenia BSL

Fazy dolotéw wielokrotnie na dalsze odlegtosci traktowaé nalezy jako
makro-trajektorie odwzorowane tamang o skoriczonej liczbie wierzchotkow.
Dopuszcza sie na niej niewielkie wznoszenie i zakrety oraz zmiany predkosci.
Tak wiec, z zatozenia lot w fazach dolotowych ma charakter quasiustalony, a do
jego realizacji mozna zastosowa¢ klasyczne uchybowe metody sterowania.
Poniewaz z zatozenia promien dziatania projektowanego BSL wynosi jedynie
100km do rozwazan nawigacyjnych nie uwzgledniono krzywizny Ziemi.

W fazach realizacji poszczegélnych zadan, do ktérych zaliczyé nalezy start i
ladowanie punkty drogi zwykle znajdujg sie blisko siebie, co powoduje ze
wystepujagce w nich manewry charakteryzujg sie duzym stopniem ztozonosci.
Wymagajg one istotne zmiany predkosci (liniowych i katowych) obiektu,
sterowania ciagiem, wprowadzenia lotu ze slizgiem, itp.

W przypadku wykorzystania BSL w czasie konfliktu militarnego, nad
terenem nieprzyjaciela o silnej dyslokacji $rodkbw OPL (obrony
przeciwlotniczej), sprawg zasadniczg staje sie zapewnienie bezpieczenstwa
podczas realizacji misji [6,7]. Polega to na omijaniu terendw szczeg6lne
zagrozonych, co jak zostanie pokazane implikuje szereg istotnych modyfikacji
trajektorii we wszystkich fazach misji. Mozna wiec przyjaé, ze trajektoria lotu
misji BSL powinna zapewniac: realizacje postawionych zadan, bezpieczenstwo,
by¢ wykonalna, a z punktu widzenia jej realizacji sklada sie ona z etapéw o
réznym stopniu ztozonosci, ktore determinujg zasadniczo odmienne wymagania
na ich modelowanie (rys.4).

W  przypadku ztozonych trajektorii lotu sterowalno$¢ obiektem, o
okreslonych wiasnosciach dynamicznych, daje warunek konieczny ciggtosci
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krzywizny (drugiej pochodnej wektora wodzacego r"(s) z (6)) na catej jej
dtugosci. Zostat on spetniony poprzez rozpiecie w przestrzeni pomiedzy
punktami drogi wielomianowych funkcji sklejanych trzeciego stopnia.
Zatozono, ze w celu lepszego ,,utozenia” trajektorii, bedzie ona w stosunku do
zaplanowanych  punktéw drogi miata charakter interpolujacy lub
aproksymujacy [1,2].

Na rys.3 pokazano przykfadowo trajektorie lotu, ktéra wyswietlana pilotowi
na wskazniku przeziernym HUD, pozwala na ominiecie stref obrony OPL.

Rys.3. Trajektoria lotu na wskazniku HUD (materiaty McDD Corp.)

3. Co ufatwia prace operatora BSL?

Stanowisko operatora BSL wyposazone jest we wskaznik mapowy,
stanowigcy podkiad na ktérym planowana jest misja, a w tym trajektoria lotu.
W zaleznosci od potrzeb istnieje mozliwos¢ jego konfiguracji od
elektronicznych map rastrowych po zgeneralizowane mapy wektorowe i zdjecia
satelitarne. Jest wiec oczywiste, ze proste planowanie kolejnych punktdéw drogi
w fazach dolotowych jest rzeczg szybkg i prosta. Trudnosci rozpoczynajg sie w
momencie gdy zachodzi konieczno$¢ opisania skomplikowanych manewrow
(zadan) oraz zapewnienia bezpieczenstwa i wykonalnosci modelowanej misji.
Rozwiazanie tych probleméw uzyskano opracowujac i implementujgc na
stanowisku operatora stacji naziemnej BSL metody komputerowego
wspomagania planowania misji. Ich omowienie poprzedzi prezentacja
koncepcji BSL ,,CMA”.

3.1. Samolot bezpilotowy CMA

BSL w swej znakomitej wiekszosci sg niewielkimi samolotami
poruszajgcymi sie z predkoSciami nie przekraczajagcymi V=300kmh'i. Co za
tym idzie w przypadku projektu BSL, kiedy to nastepuje dobor jego sylwetki,
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nalezy wiasciwie wywazy¢ proporcje pomiedzy bezpieczefAstwem konstrukciji,
a wiasnosciami pilotazowymi i osiggowymi. To pierwsze preferuje konstrukcje
zwarte (uktad A, bezogonowiec, itp.) odporne na uderzenia podczas lagdowania i
transportu.  Drugie natomiast sklania sie w kierunku konstrukcji
ortodoksyjnych.

g
Rys.4. Przyjete uktady wsp6trzednych

Biorgc pod uwage wysokie wymagania eksploatacyjne jakie zostaty
postawione przez Sity Zbrojne RP, zdecydowano sie na przyjecie koncepcji
BSL w ukladzie aerodynamicznym A. Jego sylwetke pokazano na rys.4, na
ktorym dodatkowo zamieszczono uklady wspotrzednych wykorzystywane w
modelu mat. jego dynamiki oraz zagadnieniach programu ruchu. Maksymalna
masa startowa projektowanego BSL ,,CMA” wynosi 157.3kg, w tym masa
paliwa i wyposazenia uzytkowego stanowi odpowiednio 50kg i 40kg. Dtugosc
BSL przy rozpietosci ptata 3.27m wynosi 2m. Zasilany zespotem napedowym o
mocy 37kW BSL posiada predko$¢ maksymalng i putap odpowiednio 250kmh_|
i 4500m. Zasieg tacznosci umozliwia planowanie dziesieciogodzinnej misji w
promieniu 100km.

Model fizyczny opisujacy dynamike samolotu i powierzchni sterowych
uwzglednia ich wzajemny wplyw, a takze oddziatywanie przesuniecia $rodka
masy powierzchni sterowych: steru wysokosci, kierunku i lotek wzgledem
wiasnych osi obrotu.

Model matematyczny opisujacy dynamike BSL, traktowany jako ukiad
mechaniczny w ruchomym ukiadzie wspotrzednych Oxyz (rys.4) o wiezach
nieholonomicznych, wyprowadzony zostat przy zastosowaniu formalizmu
Boltzmanna-Hamela [4,10]:

ddmodre kLT
+ N u=Q;
dt 00),, dn r-Iay-I <XOr Q 1)
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gdzie: a, p.,r = 1,2,..k, (k - liczba stopni swobody), " - quasi-predko$¢, T -
energia Kinetyczna, 7" - quasi-wspotrzedne, - sity uogélnione, yO§
tréjwskaznikowe mnozniki Boltzmanna,

Przyjeto nastepujacy wektor wspotrzednych uogélnionych ¢ oraz quasi-
predkosci oo

g=[x1y1z1<£©,F,SH,8v,8L]r, (2)
o=[U,V,W,P,Q,R,8n,8v,81]t. 3)

Wyznaczenie tréjwskaznikowych mnoznikow Boltzmanna pozwala na
sformutowanie energetycznych réwnan ruchu BSL, ktére po okresleniu
zaleznosci na energie samolotu T , traktowang jako suma energii, samolotu i
wszystkich powierzchni sterowych, dajg dziewie¢ rézniczkowych réwnan ruchu
w postaci [4,10]:

MV +KMiV+MsV =Q . (4)

gdzie: M, Mh K, Ms - oznaczajg odpowiednio dwie macierze masowe,
bezwtadnosci oraz macierz predkosci, Q reprezentuje sity uogolnione:
aerodynamiczne, od ukladu napedowego i grawitacyjng V i V sa
odpowiednio wektorami predkosci uogolnionych i ich pochodnych.

Réwnania (4) uzupetnione zwigzkami kinematycznymi [4,10] stanowig
og6lny model matematyczny BSL, ktdory wykorzystano do badan
symulacyjnych.

3.2. Elementy trajektorii BSL

Jak wspomniano misja BSL sktada sie z pewnej ilosci etapéw dolotowych -
gdzie lot odbywa sie w przyblizeniu po linii prostej oraz etapéw, na ktérych
wykonywane sg czesto ztozone manewry specjalne, takie jak start i odzysk,
kragzenie nad punktem terenu, “przeczesywanie” wyznaczonego obszaru, lot
profilowy itp.

W celu podniesienia efektywnosci procesu planowania misji niektore z
wystepujgcych manewrdéw zostaty podczas badan modelowych opracowane
jako standard [3,4].

W planowanym manewrze startu BSL wykonywanym z pokazanej na rys.5
katapulty zatozono, ze po poczatkowym nabraniu wysoko$ci powinien nastgpic¢
etap jego rozpedzania. Zatozong trajektorie, przebieg predkosci lotu (przy
rozwijaniu maksymalnego ciggu) oraz niezbedne sterowanie sterem wysokosci
pokazano na rys.6.
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Tak zaplanowany manewr, jak okazato sie w przeprowadzonych badaniach
modelowych, w ktorych okreslono wptyw zaburzenia-podmuchu, gwarantuje
zachowanie bezpieczenstwa w tej krytycznej fazie lotu.

Rys.5. BSL Crecerelie na katapulcie startowej (wg. SAGEM)

W planowanym manewrze odzysku BSL za pomocg spadochronu wzigto
pod uwage nastepujgce elementy: minimalizacji przecigzen oraz zapewnienie
warunkéw  bezpiecznego (swobodnego) rozwiniecia sie czaszy (np.
zabezpieczenie przed wplgtaniem sie linek spadochronu w pchajace $migto).

Rys.6. Trajektoria, zmiany predkosci i sterowanie sterem wysoko$ci w manewrze startu

Osiggane jest to za pomocg specjalnych ,,slideréw” w konstrukcji spadochronu
oraz zmniejszania do minimum predkosci lotu i odpowiedniego ustawiania BSL
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wzgledem rozwijajacej sie czaszy spadochronu.

W wykonanych badaniach modelowych uwzgledniono, wprowadzajgc
odpowiednie sity i momenty sit do modelu (4) oddziatywania na BSL kolejno:
otwartej pokrywy ostaniajgcej urzadzenie odzyskowe oraz wystrzeliwanego
spadochronu.

rejon otwarcia
czaszy

2

Rys.7.Trajektoria ruchu BSL i wystrzelonego zasobnika ze spadochionem

Zatozono, ze w chwili rozpoczecia manewru BSL powinien znajdowac sie w
poziomym locie ustalonym, predkoscig bliska przeciggniecia. Na poczatku
manewru po redukcji ciggu nastepuje maksymalne wychylenie steru wysokosci
do ,,gory” w celu uzyskania duzego kata pochylenia, co jest efektem dazenia do
odpowiedniego usytuowania BSL w stosunku do spadochronu, w chwili
otwarcia czaszy. Kolejno nastepuje otwarcie pokrywy oraz wystrzelenia
spadochronu.

W badaniach dobrano moment i Kkat otwarcia klapy urzadzenia
odzyskowego. Ponadto okre$lono czas i kat wystrzelenia spadochronu przez
zaprojektowane w Instytucie Lotnictwa urzadzenie. Obserwowane na rys.7
pochylanie BSL jest wymuszone dodatnim momentem pochylajgcym
poczatkowo od wychylenia steru wysoko$ci 8h- a nastepnie ustawionej pod
katem pokrywy spadochronu i sity jego wystrzelenia. Poréwnanie trajektorii
ruchu BSL i wystrzelonego zasobnika ze spadochronem pozwala wnioskowaé o
prawidtowosci zaplanowanego manewru.

3.3. Bezpieczenstwo misji BSL

Przyjeto, ze do $rodkow OPL oddziatywujgcych na BSL naleza: Srodki
rakietowe, artyleria lufowa oraz broh strzelecka bedaca na wyposazeniu
pododdziatéw, ktdre rozmieszczone na podkiadzie mapy elektronicznej (rys.2)
tw orza Wycinkowy obraz sytuacji taktycznej.
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Rys.8. Zasieg razenia Srodkéw lufowych

Podstawowymi parametrami do obliczeri zagrozenia od przyjetego
ugrupowania nieprzyjaciela, sg parametry taktyczno-techniczne poszczegélnych
Srodkow OPL, w tym ich strefy razenia (rys.8) bedace brytami obrotowymi
posiadajagcymi jedng, pionowo skierowang 0$ symetrii. Powoduje to, ze na
dowolnej wysokosci lotu ponizej Hnax przekrdj réwnolegly do powierzchni
Ziemi przez strefe razenia jest kotlem, o promieniu Dnaxzaleznym od wysokosci
lotu.

Wzgledy taktyczne przemawiajg za tym, aby kryterium optymalizacji byto
minimum wartosci  prawdopodobieristwa utraty samolotu w  wyniku
oddziatywania OPL przeciwnika, po spetnieniu ktérego wsérdd rozwigzan
dopuszczalnych mozna by poszukiwaé rozwigzan wg minimum diugosci trasy,
wsrod jednakowo bezpiecznych.

Przyjmijmy obszar zainteresowania, w ktdrym bedziemy poszukiwaé
rozwigzania jako przestrzen tréjwymiarows, skladajaca sie ze skonczonej
liczby  regularnie  rozmieszczonych  weztdw  bedacych  Srodkami
prostopadtosciennych obszaréw elementarnych (OE), tak aby:

S Sciany sasiednich OE byty przylegte,
A warto$¢ prawdopodobienstwa utraty BSL wewnatrz tego samego OE
byto jednakowe.

Woprowadzmy pojecie zagrozenia elementarnego,

dik= - In (I-pijk), (5)
pokonania tuku normatywnego lezagcego w OE, reprezentowanego przez
wspotrzedne weztdw (x* yhzK), gdzie pjk stanowi warto$¢ prawdopodobieristwa
utraty BSL na tym tuku.

Pojecie zagrozenia w prosty sposéb uwzglednia rzezbe terenu,
zamodelowang w bazie mapy cyfrowej terenu. Zaklada sie mianowicie, ze
clik—.+00 dla OE przestrzeni lezagcych pod powierzchnig Ziemi oraz tam gdzie
nie istnieje taczno$¢ radiowa pomiedzy BSL, a stacjg naziemng. Ponadto
operator BSL ma mozliwo$¢ wywotania dodatkowo wydzielonych programéw:
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wyznaczajacych profil na danym odcinku trajektorii (rys.2) oraz obszar
tgcznosci radiowej.

W ramach badan dotyczacych optymalizacji trasy przelotu, rozpietej w
regularnej siatce prostopadtoSciennej, dokonano wyboru najlepszej metody z
posrdd opracowanych i przetestowanych algorytmoéw bazujacych na: metodzie
programowania liniowego, algorytmie Dijkstry i zasadzie optymalnosci
Bellmana. Podobieristwo pomiedzy sprawdzonymi metodami polega na tym, ze
wszystkie one wymagaja sprecyzowania sytuacji taktycznej, a nastepnie
policzenia wartosci zagrozenia w OE. Istotna rdznica pomiedzy nimi polega
natomiast na indywidualnych zasadach budowy trajektorii optymalnej.

Rys.9. Podziat obszaru na siatke regularng

Optymalng trajektorie lotu wyznaczymy w pokazanym na rys.9.
ograniczonym prostokatem rejonie, o zdeterminowanej sytuacji taktycznej. Dla
przejrzystosci pokazano tylko te OE, na ktorych istniejgce zagrozenia jest
wieksze od zagrozenia tta. Takie zobrazowanie pozwala na ewentualng
identyfikacje trajektorii ewidentnej (oznaczonej jako krzywa przerywana) w
przypadku ich wystepowania

Na rys.10 zestawiono wyniki obliczenn wytyczajgcych optymalng trase
przelotu wykonanych kilkoma analizowanymi metodami, z ktérych kazda
pozwala uzyska¢ poprawne merytorycznie rozwigzanie zadania poszukiwania
optymalnej drogi przelotu BSL w przestrzeni o okreSlonym poziomie
zagrozenia. Analizujac rys. 10 konstatujemy, ze trajektoria optymalna zostata
najdoktadniej odwzorowana uzywajac algorytmu Dijsktry. Powoduje to
konstrukcja grafu umozliwiajgca przy budowie trajektorii dla przypadku
ptaskiego na ruchy elementarne w 16 kierunkach.

Poréwnanie czasu obliczer réznymi metodami wykazato, ze ksztattowat sie
on jak 1:20:10000, przy czym czas najkrotszy odpowiada metodzie bazujgcej
na zasadzie Bellmana, najdtuzszy za$§ metodzie programowania liniowego.
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Ostatni wniosek pozwala odrzuci¢ metode programowania liniowego jako
mato efektywna. Z uwagi na to, ze nie udato sie na razie zaadoptowa¢ metody
Dijkstry do rozwigzywania zagadnieA trojwymiarowych, na tym etapie badan
mozna stwierdzi¢, ze najlepsza jest metoda bazujgca na zasadzie optymalnosci
Bellmana.

programowanie liniowe j ,otu. ... 100 m
algorytm Dijkstry szerokos$¢ - 4600m
metoda Bellmana dtugosé - 17250 m

Rys. 10. Wyniki symulacji

3.4. Metoda sterowania BSL po zadanej trajektorii

Skonstruowane trajektorie lotu dla manewréw specjalnych, do ominiecia
stref niebezpiecznych, itp., musza by¢ ostatecznie zweryfikowane od strony ich
fizycznej realizaciji.

W dynamice uktadéw mechanicznych jednym z podstawowych zadan jest
synteza (symulacja odwrotna) polegajgca na wyznaczaniu takiego sterowania
uktadem, ktore zapewnia realizacje narzuconego programu ruchu, stanowigcego
cztery' warunki wiezéw programowych o postaci [1,2]:

S réwnanie postulowanej, zadanej w formie parametrycznej trajektorii,
wyrazajacej dwa warunki wiezéw naktadanych na potozenie Srodka masy
samolotu, gdzie s oznacza wspotrzedng tukowsg trajektorii

r=F(s) =[X,(s) y.(s) ZOIT, (6)
S warunek nakfadany na potozenie katowe (katy $lizgu lub przechylenia)
ptatowca wzgledem trajektorii
P="P(s) lub ¢a=$%a(s), (7
S zakfadane zmiany predkosci lotu
V=P(j). (8)

Rozwigzanie tak postawionego zadania syntezy wymaga budowy ztozonych
modeli matematycznych. Efektem sg przebiegi czasowe wszystkich parametrow
stanu ruchu oraz wymaganego sterowania samolotem w symulowanym ruchu
programowym.

Dla symulacji odw'rotnej dynamika ruchow translacyjnych i obrotowych
formutowana jest odpowiednio w pokazanych na rys.4 ukladzie
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aerodynamicznym i wiasnym, a finalne réwnania dla symulacji ruchu
programowego generowane i rozwigzywane sg jako rownania rézniczkowo-
algebraiczne - DAEs.

Realizacja stycznej [1] wiezow trajektorii lotu (6) implikuje dwa dodatkowe
warunki naktadane na potozenia katowe platowca wzgledem trajektorii
zmiany konfiguracji katowej muszg by¢ tak realizowane, by wywolywane tym
sity aerodynamiczne zapewnialy bilans sit czynnych i bezwiadnosci na
kierunkach prostopadtych do toru bez bezposredniego udziatu reakcji
sterowania.

W modelu matematycznym ruchu programowego zupetnego przyjeto
nastepujace zmienne: algebraiczne y , rézniczkowe z i sterowania u :

y=[V Oaea Vaa p]T z=[P Q R]r u=[51 Sh 8v T]t (9),

gdzie: Oa0a,T] - katy quasi-eulerowskie orientujgce uktad
aerodynamiczny wzgledem grawitacyjnego; a, p - katy natarcia i $lizgu; P, Q,
R - skladowe predkosci katowej BSL w ukladzie wiasnym; SL, 8H 8\
wychylenia lotek oraz sterdw' wysokos$ci i kierunku; T- sita ciggu. Réwnania
ruchu przyjmuja posta¢ réwnan DAESs o nastepujacej symbolicznej postaci:

0=F(y,z,u, ) =@10) z=G(y,y)=>(l) z=H(y,z,u,)=>(12).
Na row'nania algebraiczne (9) sktadajg sie wiezy (6) i (7), dwa warunki
stycznosci wektora predkosci lotu do trajektorii (pozwalajgce okresli¢é ©a,
trzy warunki bilansu sit czynnych i bezwtadnosci na kierunkach prostopadtych i
stycznym do toru lotu. Réwnania (10) sg zwigzkami kinematycznymi pomiedzy
sktadowymi P, Q, R predkosci katowej, a pochodnymi zaleznymi od
konfiguracji pfatow;ca wzgledem toru lotu okreslanej przez 48 0a,'Pa o P-
W koncu, rownania (11) sg klasycznymi dynamicznymi roéwnaniami
rézniczkowymi ruchéw obrotowych.

4. Wnioski

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki badan prowadzonych w ramach
projektu badawczego KBN przez Zespdt skladajacy sie ze specjalistow z
Instytutu Lotnictwa, Akademii Obrony Narodow'ej i Politechnik: Radomskiej i
Warszawskiej, dotyczacych planowania misji BSL. Zalozono, ze stacja
naziemnawraz zjej stanowiskami zrealizowana zostanie w technice cyfrowej, z
zastosowaniem szeregu wspomagajagcych programéw pomocniczych majgcych
na celu poprawe efektywnosci procesu planowania. Za podstawowe kryterium
przyjeto fizyczng realizacje oraz bezpieczenstwo misji, tj. minimalizacje
prawdopodobienstwa utraty BSL na skutek zestrzelenia, zderzenia z Ziemig
wreszcie utraty tgcznosci radiowej.
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Opracowane metody po koniecznych modyfikacjach mogg by¢ dalej
rozwijane, i implementowane na obecnych wymagajacych pilnej modernizacji
(jezeli nie wymiany) stanowiskach planowania misji samolotéw i Smigtowcdw.
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MAIN ROLES OF PLANING UAV MISSION - CONCLUSIONS AFTER
RESEARCH PROJECT REALIZATION

Mariusz Krawczyk, Jerzy Graffstein,

Institute o fAviation, Al. Krakowska 110/114, 02-256 Warsaw

A unified and general approach to the modeling and simulation of safe UAV
mission is presented. Some methods for solving the optimization problem are

proposed and discussed. The tactical situation was modeled used digital map and
antiaircraft weapon standards.

Some results o f numerical simulations are reported.
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DYNAMICZNE ROWNANIA PRZESTRZENNEGO LOTU
AUTOMATYCZNIE STEROWANEJ RAKIETY KLASY
ZIEMIA-POWIETRZE NAPROWADZANEJ NA
MANEWRUJACY OBIEKT LATAJACY

Edyta tadyzynska-Kozdras
Jarzy Maryniak

ITLIMS Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono metodg wyznaczania dynamicznych réwnan
przestrzennego lotu automatycznie sterowanej rakiety klasy z-p naprowadzanej
wigzka na manewrujacy w przestrzeni obiekt. Przy wyprowadzeniu réwnain mchu
postuzono sie rownaniami mechaniki analitycznej w postaci réwnan Maggiego
ruchu uktadéw nieholonomicznych we wspétrzednych uogdlnionych.

1.Wstep

W pracy przeanalizowano, dla przyjetego modelu fizycznego, réwnania ruchu
rakiety naprowadzanej wigzkg na manewrujgcy w przestrzeni cel.
Jako rakiete testowg brano pod uwage rakiete klasy ,,Roland” naprowadzang

z Ziemi za pomocg wigzki prowadzgcej. Schemat tego sposobu naprowadzania

pokazuje rysunek 1
Model fizyczny rakiety przyjety w pracy jest nastepujacy:

» rakieta jest meodksztalcalnym uktadem mechanicznym o szesSciu stopniach
swobody:

* jej masa i sSrodek masy zmieniajg sie podczas lotu;

» sterowanie rakietg odbywa sie w kanale pochylania i odchylania, natomiast
w kanale przechylania rakieta stabilizowana jest samoczynnie ukfadem
girolotek.

Ruch rakiety rozpatrujemy w inercjalnym uktadzie odniesienia sztywno
zwigzanym z Ziemig OtXiyiZi. Inne uktady pomocnicze zostaty pokazane na

rysunku I.
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Rys. 1 Przyjete uktady odniesienia rakiety naprowadzanej wigzka

2. Zwiazki kinematyczne

Kinematyczne zwigzki okreslajagce zaleznosci na potozenie i predkos$¢ wigzki
naprowadzajacej dane sa wzorami:

sw=arc tg Vir
*C @
9W= arc sin------- .
rc
Vc sin Yc, cos hu
N — 1
rc cos OW 2

V.. . L
OW=— smy&sin rjOw.

rc
Jak widaé sg one zalezne jedynie od potozenia i manewrow celu (wyrazenia z

indeksem {C”).
Warunek osiggalnosci celu przez rakiete, w postaci ogolnej, wyraza sie

nastepujaco:
(3)

nr\c 1
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System sterowania pocisku rakietowego zostat opracowany w ten sposéb, ze
w czasie lotu odczytywane sg biezace parametry ruchu rakiety, a nastepnie
porownywane sg one z parametrami zadanymi, czyli idealnymi parametrami
ruchu rakiety, wynikajacymi z ruchu wigzki podazajacej za celem.

Zwigzki kinematyczne wyznaczajace rzeczywiste parametry ruchu rakiety
odczytywane sg automatycznie przez stacje radiolokacyjng na Ziemi i jak wida¢
zalezg one jedynie od rzeczywistego zachowania sie pocisku rakietowego
podczas naprowadzania (wyrazenia z indeksem ‘R”) i tak:

- wektor biezacego potozenia rakiety wzgledem ukfadu ziemskiego O*yiZi:

rR xmh +ymj\ + z\r™\ (4)

gdzie: ii j . ki - wektory jednostkowe ukfadu rakietowego O/XjyiZi.
- wektor predkosci liniowej rakiety w uktadzie OiXiyiZi:
(5)
- wektor predkosci katowe;j:
~Pri QrJ+R™ (6)

gdzie: i, j,k -wektory jednostkowe uktadu rakietowego Oixyz.
PR = 4r - \|/r sinOR
Qr = 9r c;sg)R + \j/R andKcosOR (7

Rr. = ~9r sincj® + Wj/IR cos(j)RcosOR

Natomiast parametry zadane zostalty wyznaczone 2z ruchu wigzki
naprowadzajacej rakiete na cel. Sgto idealne parametry ruchu rakiety, czyli takie
parametry jakie powinna miec¢ rakieta aby utrzymac sie na wigzce. Wynikaja one
z rzeczywistego potozenia i predkosci rakiety na wigzce oraz z potozenia i
manewrow wiazki, ktdrej ruch kulisty zalezny jest od manewrow celu.

- wektor zadanego potozenia rakiety na wigzce wzgledem uktadu ziemskiego
OiXiyiZi:

(@)
gdzie: x)b =rRcosswcosOw,
YR =-rRsin Swcos9w, ©

zxz =~IR

- wektor zadanej predkosci liniowej, przy idealnym naprowadzaniu:
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VRz - UIRz'i + V\HzJ\ + (10)

gd/.ie: UJR =r« cose* cosOW- 2rRe wsinEwcos0W- 2rR0Weoss wsinOw,
VIR =-m smewcosOw-2 rRswcosewcosOw +2rR 9Wsins\vsin6”

IVIR: = - r sin0OW- 2rrR 0 KcosO w. (11)

mvektor predkosci katowej rakiety dany jest wzorem:
Q< =Pr +Qr) + (12)
PR =(?,, sin6ucosy/RecosOR +0V cosE,,.sin*& cosOk +s wsmORg,

QI sin £»,,(sin 0/t cosy/~ sin 6& - sini//~ cos (j)*) + (13)

+ 0 n cosE,, (sin™L_sinMc sin*& + cos™& cos¢it)-s , cosSsin™&
RR = 0*. sin*w(cosOfc cos sintfA +sinw  sin”™J +

+  cosE*w(cos™Mc sinOt sin”yt -sin” & cosy/jj,)-"* cos"ocoson
mg:cos{C)w+ arcsin 'R
wadany kat natarcia: _ MR- (14)

- pSRV: + t:
2 RRdp R

TR- mgsm(Jn + arcs'me-ny)'
- zadany Kkat $lizgu: P = (15)
77 1
2N Kk o

- zadany kat pochylania: o R - oy RWL - ke - (16)

. TR9w
mg eos(#,v + arc sin —A—)
r

.V
=0, +alr sin-----—--- +——

1pSHVR 6C* + R
2 da

- zadany kat odchylania: vV* =* 4 +Pr, = 17)
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Rys.2. Parametry lotu rakiety naprowadzanej wigzka

3. Prawa sterowania

W rozpatrywanym zagadnieniu rakieta traktowana jest jako obiekt
nieodksztatcalny, o szesciu stopniach swobody. Na ruch uktadu zostaty natozone
dwa réwnania wiezdéw nieholonomicznych stanowigcych prawa sterowania
pocisku rakietowego. Sterowanie rakietg odbywa sie w dwdch kanatach:
pochylania OR przez wychylenie steru wysokosci 5h i odchylania WR przez
wychylenie steru kierunku 5v. W kanale przechylania 4x rakieta stabilizowana
jest samoczynnie girolotkami, natomiast w kanale predko$ci nie wystepuje
sterowanie.



270 PTMTS

I tak prawo sterowania w kanale pochylania na posta¢ nastepujaca:
K" (XIR- xIRl) + K1 (zIR - zIR2) + KM (X,« - xifc) + K*“(z*- z,*) +
+K"(Qr-Qr)+K”(0r-0R)+5,,=0

(18)
a prawo sterowania w kanale odchylania:
Kiu-*-xRr)+Kk' -y1&) + k[ {x™- xi*)+JC (y«- y,&)+
+K?(Rk-RR)+ K¥W r -Wr)+SV=0
(19)

gdl.ie: A,/ - wspbiczynniki wzmocnienia w kanale pochylania,
A7 - wspdtczynniki wzmocnienia w kanale odchylania.

Otrzymane prawa sterowania okreslajg zwigzki miedzy wychyleniami steréw
wysokosci oraz kierunku, a parametrami zadanymi wynikajacymi z
naprowadzania i biezacymi parametrami opisujagcymi zachowanie sie pocisku
rakietowego. Wystgpienie rozmc miedzy parametrami realizowanymi i zadanymi
wyznacza wychylenie steréw, co z kolei powoduje zmiane sit sterujgcych i
powrot rakiety na zadany tor, w strefe rownych sygnatéw wigzki. Wk ten oto
sposOb opisane prawa sterowania wyznaczaja tor lotu rakiety oraz jej
zachowanie sig na torze.

4. Réwnania przestrzennego ruchu rakiety

W celu wyznaczenia réwnan ruchu rakiety skrepowanej wiezami
meholonomicznymi postuzono sie¢ réwnaniami Maggiego ruchu ukladéw
nieholonomicznych we wspotrzednych uogolnionych, ktérych ogélna postac jest
nastepujaca:

- -e -
- e ‘A gqn) »3q. te-e (20)

_|___ TTinrkybi, no ., oo _ 705QIniOn® n

ntrzvmamv uktad k rownan z k niewiadomymi funkcjami czasu.
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gdzie: k - liczba niezaleznych wsp6trzednych uogdlnionych,
t - liczba niezaleznych predkosci uogdlnionych,
b - liczba réwnan wiezéw nieholonomicznych,

T* - energia kinetyczna uktadu wyrazona w gasipredkosciach [1,3],
Qa - sity uog6lnione wyrazone w gasiwspotrzednych [1,3],

e, - charakterystyki kinematyczne,
Cja - wspoétczynniki réwnar Maggiego.
W naszym przypadku rakiete traktujemy jako uklad o szeSciu stopniach
swobody, czyli liczba niezaleznych wspétrzednych uogdlnionych k~6 Na ruch
uktadu zostaty natozone dwa rownania wiezéw kinematycznych (b=2), czyli

liczba niezaleznych predkosci uogélnionych maleje do czterech (1=4), tzn. istniejg
cztery charakterystyki kinematyczne.

| tak niezalezne wspétrzedne uogdlnione maja postac:
9i=xw, g2=yxR, ?3=zm> ?4=%r, = =

Predkosci uogdlnione wyrazone poprzez charakterystyki:

I =X\r=4
<73 = Z\R = 03

(21)
<& ='Pr=

K1 . n . Ky .
g5=0r = (—E’—Sln qA--%m cos qA)e|+—¥—sm qAe2- —8-cos gde,+ G5
Kr Kqg Kr Ky

Ki| sin g, +K,, cos q,)l Kv cos qA&L Ki775|n qA-
‘Ka' cos as Kr cos a5 KR cos q} KQ cos gs

Z réwnan na predkosci uogdlnione poprzez odpowiednie r6zniczkowania

k-tej predkosci uogolnionej po 1-tej charakterystyce kinematycznej zostaty
wyznaczone wspdtczynniki réwnan Maggiego, ktdre w postaci macierzowej maja
postac:
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Kg sinOR  Kv cosOR

r y
"5 cos”? cosrs

KL . . KIf
1 0 0 0 —F-sm0,,-— frcosOfi
< = A"

*
0 10 0 % Gindie Ky cos0® (27
c,d= a:, < cos”,
K2 K smdR
0010 R CosEx« K" TGS
000 1 0 0

Po podstawieniu obliczonych wspétczynnikéw do réwnan Maggiego
otrzymamy cztery dynamiczne réwnania ruchu:

1)
d,¢TR. dtiR. ,K .Q Kg

amen |, a -I1"cosO ja +<23)
Kq cosy/R  Krcosy/r dl ~ cyR KR Ki

, KH sin#I , K[, cos¢(»

il cosh B cosWR
9
d_(

* SyJ *» < “e< ¢, mae« < “'*lq > (24)

C1 Al cost,,
0: +TFsin(9*& ~

3)

rd /< * *=* a riL sm~ rf (M1 =
K” CmOAd, (s - so }-K» cos.?, I< <¥, (25)

4)
d ,dlR O0Tr = (26)

dt o tyR ~4

c<PR (yr

Sag to rownania zwyczajne nieliniowe, drugiego rzedu, ktoére wraz z dwoma
réwnaniami wiezéw nieholonomicznych tworzg ukfad szesciu réwnan ruchu

dynamiki rakiety z szeScioma  niezaleznymi funkcjami czasu
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Xxm >m jNi? 2Mir )fui. ktdre w sposéb jednoznaczny okre$lajg zachowanie
rozwazanego modelu. Doskonale widoczne jest tutaj silne sprzezenie
dynamicznych réwnan ruchu rakiety z prawami sterowania (3),(4) poprzez
wspotczynniki wzmocnienia oraz parametry ruchu pocisku rakietowego.

Oczywiscie do rownan tych nalezy podstawi¢ odpowiednie wielkosci
wyrazajace sity uogdlnione dziatajagce na rakiete w locie oraz pochodne energii
kinetycznej rakiety. Otrzymamy wdwczas réwnania w postaci:

MUR-~ S xV*+~S, W +$rcos*. +ff-sin<¢R)IxPr tg0,, +
AR A q Kr K g

QR-~vly ¢ £(/, -J)PrR* +
K R & Q

Q K R

+Y t s*p*vr+1’<t s,prwr +~/"sia<pR)sxQRvRtgOx +
Ag r K q

Kv  KH
+(—f-c°sFR+~~SM<Pr)SxRrWrtgOR=TrcosOrcos~* +
AR 0

_&PSrerc, cos(N +«)cos(™ +P)+Cy cos(OR+a)sin(i//R+P) +

Kv . K
+Cz &9R+aR)] —(—&( sin#* JQ—oos’\]fAf* +My +

M q(6 r cos (fiu +y/ Rsin” cos + £,]1-(— +
cos™ R

Ku cos0, r 27
+—r - +NR(-d RSm<$R+y/Rc0sS$Rc0s 0*) + NSv5 V],

+ P* cos™ tg(@ +(Sx~ ~ J y)RR+

R *AR R

+ -Jy)P*QR+Tv S*Prwr + S~ Q rVr OOSMtg0, +
Kv . 1 .
+”N F£SxrrWrcos” tg* =rsin”™ +—ppSKWR[~CXsin(Pg +y R) +

Ky . .
+Cycos(PR+Yr)]+YrR + Ygydy +—=£-singR{-mgxc +

R
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+- pStVRIe[-C,, sin(/?* +y R)+ Cv cos(fiR+¥ R)]+M QQ +M S-BH} -
2
rv (28)

_Ky oZ**{— PStv;i'[Cmsin”®, +0,)cos(* +yrR)+
K* cosOR 2

+C sin(aR+0R)sm(/3R+<//R)+Cnz cos(aR+0r)]+NrR +Nsv8v}

+—K-&l/, -J,)P*X*+ %grs'p*v* +j t S'Q*v*.cos" tgN +

+ KA_SxRrWr sin $Rtge R- mg -7 sin#* cos yrR

KS

. (29)
- —pStVR[Cxsin(a* +0R)cos(PR+VR) +
+Cysin(aj, +OR)sin(PR+YR) +C* 0050, +0R)] +ZeQ +
+ Zshbh --~r-cos $R{-mgxc +*rpSkVRIc[-Cmxsm(P,, +VR) +
Kgq

+ Cry QS(Pt. +VR)]+MgQ + MYI5,, }-
_ K~ _sint*_i-LpSiV*e[Cni sin(aR+0R)cos(J3R +y/R) +

Ky cos0s 2
+Cm sin(aR+0R)sm(/3R+VR)+Cm cos(aR+0R)] +Nn rR + NsvSv}
Jx Pr+sxQrVr + SxRrWr ZA%S rtuU C” cos(a* +2)cos(™ +n*) + (30)

2

+C, cos(aR+9r)sm(/3r +(('«) - sii“a, +dR)} + LPP

W uktadzie réwnan (27)-(30) widoczne jest silne powiazanie dynamiki rakiety z
wiezami  meholonomicznymi  (18),(19) 1 zwigzkami kinematycznymi
nR[PR,& M .rsl1U u Vm Wm](4)-(7) oraz  parametrami zadanymi
wynikajacymi z kinematyki naprowadzania rakiety na cel (8)-(17).
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5.Wnioski

Stosujac  réwnania Maggiego dla ukladéw nieholonomicznych we
wspébtrzednych uog6lnionych wyprowadzono dynamiczne réwnania ruchu
rozwazanej rakiety. Dotgczono do nich zwigzki kinematyczne rakiety i prawa
sterowania, oraz uzyskane zwigzki kinematyczne zachodzace miedzy rakietg i
celem podczas lotu w fazie naprowadzania, jako parametry zadane. Ruch
rakiety, zgodnie z réwnaniami Maggiego, rozpatrywano w ukladzie odniesienia
zZwigzanym z Ziemig 0 poczatku w biegunie ruchu kulistego anteny
radiolokatora.

W ten sposéb otrzymaliSmy pelny dynamiczny model ruchu rakiety
naprowadzanej wigzka. Poprzez powigzanie ruchu rakiety, 2zwigzkdw
kinematycznych jej ruchu, z ruchem wigzki $ledzacej cel, czyli z parametrami
zadanymi rakiety, uzyskaliSmy model matematyczny dynamiki ruchu rakiety
zawierajacy silne sprzezenie réwnan ruchu rakiety z prawami sterowania (rys.3)
ktore pozwala na efektywne sterowanie rakietg i precyzyjne naprowadzanie jej na
cel poprzez doboér odpowiednich wspoétczynnikéw wzmocnienia sygnatow
sterujacych.

CEL RAKIETA
Blok sygnalizacji biezacych Biok formowania biezacych
parametrow celu parametréw lotu rakiety
WIAZKA Kinematyczne zwiazki

Blok symulacji $ledzenia celu naprowadzania rakiety

Zadane parametry lotu rakiety

Blok catkowania

JE

DYNAMIKA RAKI!ETY Cztery réwnania Maggiego
ARYRAKPRRVR

Prawa sterowania

Blok formowania sygnatdw sterujacych Shbv

Rys. 3. Schemat blokowy naprowadzania rakiety wigzka
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Uzyskane réwnania stanowig podstawe do dalszych badan wilasnosci
dynamicznych rakiety i petnej symulacji lotu. Sgto réwnania uniwersalne, mozna
je stosowa¢ do wszystkich rakiet naprowadzanych metodg trojpunktowg na
manewrujacy w przestrzeni obiekt, tak latajacy, jak naziemny czy nawodny [1,2]
(rys.4).

Rys.4. Przyktady naprowadzania rakiet)' metoda wigzki prowadzacej
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DYNAMICAL EQUATIONS OF A 3D FLIGHT OF AN
AUTOMATICALLY CONTROLLED GROUND-TO-AIR ROCKET

GUIDED ON TO AN MANOEUVERICY FLYING OBJECT

Edytatadyzynska-Kozdras

Jarzy Maryniak

Warsaw University of Technology

A method of determination of dynamical equations of a 3D flight of a
ground-to-air rocket under automatic control and beam guidanto onto an
object manoeuveriny in 3D space has been presented in the work. Jhe”ell
known equations of analytical mechanics having the form of Maggy
equationsfor non-holonomic systems in generalised co-ordinates have been
used when derivicy the equations.

Praca zrealizowana w ramach projektu badawczego KBN nr 9T12C 018 13
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WYZNACZANIE OPTYMALNYCH PARAMETROW |
OBSZAROW SPECJALIZACJI SAMOLOTOW
REALIZUJACYCH ZALOZONY ZBIOR ZADAN

Andrzej Majkal

Zaktad Samolotéw, Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa, Politechnika Rzeszowska, Rzeszow

W pracy przedstawiono algorytm optymalnego doboru wybranych parametrow
konstrukcyjnych samolotu oraz optymalnego podziatu zbioru réznorodnych zadan
pomiedzy samoloty niejednorodnego systemu. Dla zilustrowania zagadnienia
przedstawiono przyktad obliczeniowy polegajacy na optymalnym doborze kilku
podstawowych parametréw konstrukcyjnych samolotéw realizujgcych zatozony
zbiér zadan oraz na wyznaczeniu optymalnych obszardw specjalizacji dla kazdego
Z nich.

1. Wstep

Cechg charakterystyczng pojedynczych samolotéw i ich zbioréw, skladaja-
cych sie na okreslony park lotniczy jest wielozadaniowo$¢ i wykorzystywanie
ich w ramach wigkszych systemOw. Przejawia si¢ ona rozmaitoscig celow, ktdre
musi zrealizowac park samolotéw (np. lima lotnicza), oraz ré6znorodnoscia wa-
runkow jego funkcjonowania. To wasnie definiuje wielozadaniowy (uniwer-
salny) charakter zastosowania samolotow.

Dla samolotu o ustalonych parametrach najwyzsza jako$¢ jest osiggana z re-
guty w jednym, okre$lonym zadaniu. Natomiast przy wykonywaniu wszystkich
innych zadan, jednorodnych lub niejednorodnych, samolot zaw'sze traci na jako-
§ci z punktu widzenia osiggniecia celu. Tego rodzaju strata charakteryzuje po-
ziom uniwersalnosci przy wykonywaniu poszczeg6lnych zadan. Drogg do
zwiekszenia efektywnosci dla uzytego wskaznika jest zastosowanie samolotu o
parametrach optymalnych oraz wykorzystywanie go nie w catym obszarze
mozliwych zastosowan, lecz w obszarze zawezonym (specjalizacja). Powoduje
to koniecznos$¢ znalezienia optymalnych parametréw kazdego samolotu, a takze
optymalnego rozktadu zadan pomiedzy ,.konkurujgcymi” samolotami w celu

1UL W. Pola 2, 35-021 Rzeszéw, e-mail: andemajk@prz.rzeszow.pl
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wyznaczenia obszaréw najbardziej efektywnego zastosowania kazdego z nich.

Optymalizacja wielozadaniowego systemu lotniczego polega na wyborze je-
go charakterystyk w sposdb zapewniajgcy minimalizacje wskaznika jakoSci
catego systemu. Traktujgc elementy sytemu jako niezalezne mozemy znalez¢
rozwigzanie ogolnego zadania optymalizacji systemu wielozadaniowego po-
przez rozwigzanie szeregu prostszych zadan optymalizacji parametréw samo-
lotéw wchodzacych w skiad systemu i znalezienie obszaréw specjalizacji dla
kazdego z nich.

Pierwsze zadanie polegajace na znalezieniu optymalnych parametrow sa-
molotéw wchodzgcych w sklad systemu rozwigzywane jest klasycznymi meto-
dami optymalizacji statycznej.

W celu rozwigzania zadania drugiego, polegajacego na znalezieniu optymal-
nych obszar6éw specjalizacji nalezy stworzy¢ odpowiedni algorytm wykorzy-
stujgcy specyficzne wiasnosci sytemu lotniczego i wskaznika efektywnosci.
Schematycznie zadanie to zostato przedstawione na rysunkach 1i 2.

Rozwigzanie zadania polega na znalezieniu dla kazdego samolotu ze zbioru
X obszaru specjalizacji bedacego podzbiorem zbioru zadan Yrys. 3.

Z powyzszych rozwazan wynika, ze pojedyncze samoloty lub ich zbiory
moga byc¢ traktowane jako systemy wielozadaniowe, o nastepujgcych wiasno-
Sciach:

» Kazdy z analizowanych systemow funkcjonuje w réznorodnych warunkach
i jest wykorzystywany do réznych zadan. Jest rwniez projektowany i wy-
konywany w warunkach nieokreslonosci celow.

» RoOznorodnos¢ celéw do wypetnienia ktérych wykorzystuje sie systemy
lotnicze, implikuje konieczno$¢ stosowania réznorodnych wskaznikow
oceny ich efektywnosci, odzwierciedlajacych rézne punkty widzenia.

W ramach systemu jego elementy wspotdziatajg miedzy sobg wspotpracu-
jac (elementy jednotypowe) lub konkurujac (elementy réznych typow).



Rys. 3. Rozwigzanie zadania optymalnego podziatu

2. Model matematyczny prostego systemu wielozadaniowego

Wprowadzono zbidr zewnetrzny Y i zbiér strategii X, zbiér m dowolnych
elementéw

x,eX i=1 ,m (@)
nazwano strategig”:

A={qj}c | gdzie/=1,..,m 2
Na zbiorze Y zdefiniowano catkowitoliczbowa funkcje przydzialu E(7).
przyjmujaca wartosci 1, 2, .. , m. Woéwczas kazdemu elementowi X e | ,
i=1 , modpowiada w Y jego obszar specjalizacji D,, w punktach ktérego

funkcja przydziatu przybiera warto$¢ rowna i:
Di={ye Y;E(yy=/}, i=Il,....m. 3

Obszary' specjalizacji spetniajg warunki
. ) m
2,nA =0 , Vik=l..m , i*k , .U[];:Y )

Trzy elementy przedstawionego modelu matematycznego [Y,A,E(y)\ na-
zwano prostym systemem wielozadaniowym. Okre$lone zostang wektorowe
funkcjonaty (w przypadkach szczeg6lnych funkcije)

| =f{x,yM{DEYy)S Sdzie f = 2>mm¥) (5)

wartosci ktdérych wyznacza sie na podstawie xeX, ye Y i miary M(Z)BY) ob-

szaru specjalizacji (zaktada sie, ze Y jest mierzalne), do ktérego nalezy ye Y
Skiadniki/7,22...,/4nazywa sie wskaZnikami efektywno$ci wykonania zada-
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niaye Y przez element xeA. Obszar zbioru F, w ktérym okreslone sg funkcje
(5) oznaczony bedzie przez J(x). Wynika stad, ze musi zachodzi¢ zwigzek

Dj aj(x) VI/= x}e X 6)

Wektor efektywnos$ci catego systemu wielozadaniowego mozna zapisaé w
postaci:

f =f{Y,A,E{y) gdzie / =(f\f2...Js) 0)

Zadanie optymalizacji systemu wielozadaniowego polega na wyborze jego
charakterystyk z punktu widzenia minimalizacji wektora efektywnosci (7). W
artykule zajeto sie przypadkiem szczegdlnym tego zadania, gdy:

zhiér Fjest zadany, a nalezy znalez¢ optymalng funkcje rozdziatu E(y) i

optymalng strategie 2 -jestto zadanie optymalizacji strategii

?[Y,2, E(Y\=rmmHY,AE{y)} (8)

AaY ,m- const

3. Wskaznik efektywnosci

Zadania optymalizacji systemow wielozadaniowych charakteryzujg sie zto-
zong strukturg minimalizowanych funkcjonatéw, ktéra wynika z wieloekstre-
malnos$ci i wiciowymiarowos$ci problemu. Zakfadajac, ze znane sg charaktery-
styki zbioru zadanye Y, do oceny efektywnosci catego systemu mozna postuzy¢
sie sumacyjnym wskaznikiem efektywnosci.

Woprowadzenie do modelu matematycznego systemu wielozadaniowego po-
jecia. funkcji jakosci lokalnej j\x, y, p(0)] obszaru specjalizacji D, statku latajg-
cego x,eA, pozwala wyrazi¢ wskaznik jakosci systemu wielozadaniowego po-
przez wartosci funkcji jakosci lokalnej poszczegélnych statkdw x, systemu A w
kazdym zadaniuye O3

m m
FIY,A,E(y)hl.l.fIxl.y .M T=UD, 9)
i=1 yf-D, 1-1

Ze struktury podanego wyrazenia wynika mozliwo$¢ przedstawienia wskaz-
nikow jakosSci F(Y, A, E(y)) catego systemu poprzez jego wartosci w poszcze-
gblnych obszarach specjalizacji Dtposzczegélnych elementow x,eA:

m

<10>

(11)
ysDi



"ML-VIIT” 1998 283

Funkcja jakosci lokalnej j[x,, y, //(2),)] kazdego elementu x,eA zalezy bezpo-
$rednio tylko od wartosci jego parametrow, natomiast wptyw na nig innych
elementdéw systemu przejawia sie poprzez wartos¢ miary obszaru D,. wyzna-
czanej w wyniku optymalnego podziatu zbioru zadan miedzy elementy systemu
A. W tym sensie przy wykonywaniu zadan jednostkowych ye Y elementy
x;,..., Xmstrategii A sg wzajemnie niezalezne.

Jakos¢ wykonania jednostkowego zadania transportowego oceniana jest
wskaznikiem wzglednej mocy transportowej:

flx»y, MA)] = =MnVh 12
[x»y )] Mo TH 12)
gdzie m a - masa handlowa
M To - Mmasa startowa
Lz - zasieg lotu
Thi - czas blokowy

4. Wyznaczenie optymalnych obszardw specjalizacji

Dane sg nastepujace elementy systemu wielozadaniowego:

e zbidr zadan v,

 liczba elementow strategii m,

o strategiaA={x},

» obszary zadan mozliwych do realizacji d(x,) przez elementy strategii A, spet-
niajgce warunek:

udxiy=yY (14)

1=
Zadanie polega na znalezieniu optymalnych obszarow specjalizacji
Di, elementow strategii A, bedacych podzbiorami zbioru zadan osia-

galnych:

Di ad(xi) (15)

wykorzystujac w tym celu warunek:
F{Y.AE(y))=v "F{Y.A,E{y)) (16)

W odniesieniu do parku rozpatrywanego samolotow przedstawiony algorytm
zapewnia optymalny podziat zbioru zadan Y miedzy typami samolotéw parku
A = {Xi,...m}. W rezultacie okreSlane sg optymalne obszary specjalizacji D,
zadanych typow samolotow i zapewniany jest maksymalny wskaznik wzglednej
mocy transportowej dla catego zbioru zadan 7.
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4.1 Dane wejSciowe dla algorytmu:
e Obszary zadan osiggalnych d(x,) samolotéw parku A.
« wskazniki wzglednej mocy transportowej dla zadan y,, ] = 1..n dla
wszystkich typow samolotéw, ujete w macierzy
C, Cr e ¢cin
c, c2 m Ch
[ci=

C m+l,1 C m+1,2 L4 v-'m +1,n

Elementy tej macierzy C9=ClijNv przedstawiajg sobg wydajnos¢ wykona-
nia wszystkich zadanj -tego typu samolotami i -tego typu (Aly - liczba lotow
samolotéw wystarczajaca do wykonania/ - tego zadania).

4.2. Algorytm podziatu )
1 Wprowadzono macierz |Cyf] rozmiaru (mxn), elementy ktorej beda zapet-

nione faktycznymi wartosciami wskaznikéw efektywnosci wykonania
wszystkich zadan Y.

2 W kazdej kolumnie macierzy [CyJ wydzielany jest maksymalny element
Cmx=maxCy, | = (1?)

Wz6br (17) przedstawia sobg maksymalne wydajnosci wykonania wszyst-
kich typéw zadarh samolotami i(j).
W wierszu i wydzielany jest maksymalny element

C'Mx =maxC™" (18)

i odpowiadajagcy mu numer typu zadania j , a takze numer typu samolotu
imm(]). Znaleziona para (/(/) J) jest optymalnym rozwigzaniem w pierw-
szym kroku procesu.

4. Wskaznik efektywnosci lotu samolotu Cjg” dla tego rozwigzania zapisuje

sie w odpowiadajacg komodrke macierzy [c,N]
5. Modyfikuje sie j -tg kolumne macierzy [cj. Element C (J)J pomniejsza
sie 0 wielkos¢ "wykorzystanego” wskaznika efektywnosci C,.» .

i Cmi i (19)
tutaj indeksem "  oznacza sie kolejny krok procesu. Pozostate elementy
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j -tej kolumny zmniejsza sie o wielko$¢ wskaznika efektywnosci jednego
lotu samolotu dla odpowiadajacych typow samolotow.
6. Sprawdza sie warunek wykonania zadan ze zbioru X.

n_nj m+1 |i

LR @

Jesli wszystkie zadania sa wykonane, to proces podziatu uwaza sie za za-
konczony. W przeciwnym nalezy wréci¢ do punktu 2 tego algorytmu.

5. Przyktad obliczeniowy

Obliczenia wykonano dla systemu sktadajacego sie z dwdch samolotdw, re-
alizujgcych zatozony zbi6r zadan. Dla uproszczenia ograniczono zbidr parame-
trow podlegajacych optymalnemu doborowi do 2 wielkosci:

* B - rozpieto$¢ skrzydia

» S - powierzchnia skrzydta.

W charakterze ograniczen przyjeto:

* maksymalng mase startowg Mm

e minimalna predkos¢ w konfiguracji do lagdowania Vso
» maksymalng predko$¢ wznoszenia Wmax

» pulap praktyczny Hmx

* minimalne wydtuzenie skrzydta a min

Do analizy przyjeto dwa typy samolotéw znacznie roznigce sie gabaiytami i
udzwigiem.

5.1 Wyniki obliczen

Tabela 1 Zmiana parametrow geometrycznych samolotow

Samolot 1 Samolot2

B fm] S fm2] B fm] S fm2]
W'artosci poczatkowe 11,85 19,39 17,48 32,86
1 zadanie 10,00 17,95 : :
2 zadania : . 12,38 30,64
3 zadania . . 12,38 30,64
5 zadan 9,55 19,59 12,38 30,64
10 zadan 9,47 17,92 12,40 30,60

15 zadan 10,62 18,03 16,34 32,32
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6. Wnioski

Srednie wykorzystanie miejsc w kazdym locie ze wzgledu na mozliwo$é
wykonania okre$lonego zadania wynosi:

dla samolotu 1 - 74.44 % oraz dla samolotu 2 -75.00 %

W rozpatrywanym systemie preferowany jest samolot wiekszy.

Niewielka zmiana parametrow samolotéw dla mniejszej liczby zadan thu-
maczona jest duzym wptywem przyjetych ograniczen w procesie optymali-
zacji.

Ze vazgledu na mozliwo$¢ wykonania zatozonej objetoSci przewozow pasa-
zerskich w analizowanym systemie celowe jest wykorzystanie obydwdch
samolotow.
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OPTIMAL PARAMETERS AND SPECIALIZATION FIELDS
DETERMINATION FOR AIRPALNES PERFORMING GIVEN TASK
SET

AndrzejMajka

Department ofAircraft, Rzesz6w University of Technology, Rzeszow

An algorithm of airplane fleet optimum specialization fields and selected con-
structional parameter determination is presented. Some example results are pre-
sented for a hypothetical airplane fleet of twin-engined, pistonprop and turbo-
prop, general aviation, transport category aircrafts. In calculated example tasks
set characteristics are fixed. The analysis objective is to minimize the Relative
Transport Power by searching ofairplane optimum specializationfields and op-
timum constructional parameterfor each aircraft o fthefleet.
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NEUROPSYCHOLOGICZNE PODSTAWY SZKOLENIA
OPERATORA MASZYN LATAJACYCH

AGNIESZKA MARYNIAK

Instytut "Pomnik - Centrum Zdrowia Dziecka" Zaktad Psychologii Klinicznej, Warszawa.

Wiekszo$¢ modeli przedstawiajacych relacje pomiedzy operatorem, $rodowiskiem,
naptywajacymi bodzcami i reakcjami tworzona jest w zgodzie z paradygmatem
"czarnej skrzynki" - analizowane sa docierajgce informacje i reakcje.
Neiiropsychologia natomiast zajmuje sie zwiazkami pomiedzy strukturg i
funkcjonowaniem mdzgu a zachowaniem, w tym takze ztozonymi czynnoSciami
cztowieka. Przedstawiona zostanie neuropsychologiczna analiza dziatar pilota

podczas utrzymywania lotu poziomego.

W kazdym systemie cztowiek - operator prawidtowe sterowanie obiektem
zalezy od [7,8, 4j:
- doptywu do operatora prawidtowych i wystarczajagcych danych
na temat stanu i zachowania sie obiektu;
- wilasciwego odbioru i przetwarzania uzyskanych informacji;
- wypracowania odpowiednich do sytuacji decyzji i komend;

- wytworzenia przez operatora wtasciwych sygnatdéw sterujacych.



288 PTMTS

Stworzono wiele modeli analizujgcych poszczeg6lne etapy procesu
sterowania, wzajemne relacje pomiedzy Srodowiskiem zewnetrznym,
informacjami docierajgcymi do operatora, odbieranymi przez niego bodzcami a
reakcjami i podejmowanymi decyzjami (Rys. 1). Centralnym punktem kazdego
modelu jest cztowiek, a wiasciwie jego modzg, bedacy odbiorcg wszystkich
informacji, Zrodtem decyzji i wynikajacych z nich reakcji. Czesto mozg, przez
analogie do urzadzen technicznych, zwany jest po prostu “procesorem". Modele
te sg tworzone zgodnie z tak zwanym "paradygmatem czarnej skrzynki" (w
znaczeniu uzywanym w neurosciences) - analizie w iiich podlegajg
doptywajace informacje i reakcje, nie za$ procesy przebiegajace pomiedzy
"wejsciem" i "wyjsciem".

Neuropsychologia zajmuje sie zwigzkiem pomiedzy strukturg i
funkcjonowaniem mozgu a zachowaniem. Kazde ziozone zachowanie
cztowieka angazuje rozne obszary' moOzgu, uczestniczace w poszczeg6lnych
sktadowych danej czynnosci. Tworzg sie dynamiczne ukiady funkcjonalne,
ktorych konfiguracja zalezna jest zaréwno od struktury czynnosci, jak i innych
czynnikow, takich jak na przyktad stopied opanowania umiejetnosci,
automatyzacja bedgca wynikiem wprawy [3].

W badaniach neuropsychologicznych wiele uwagi poswiecono analizie
takich podstawowych funkcji jak mowa, czytanie, liczenie itp. Jednak réwniez
inne wykonywane przez cztowieka czynnosci, w tym takze zwigzane ze
sterowaniem maszynami, moga i powinny by¢ rozpatrywane w kategoriach
neuropsychologicznych. Pozwala to zaréwno na pogtebienie
teoretycznejwiedzy na temat funkcjonowania moézgu, jak i moze pomoéc w
tworzeniu optymalnych programow szkoleniowych, analizie trudnosci i biedow
popetnianych przez operatora na réznych etapach uczenia sie oraz w sytuacjach

trudnych.
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ZEWNETRZNE BOOZCE FIZYCZNE

Rys 1: Model informacyjny cztowieka (J.Maryniak, A.Maryniak 1995).
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W opracowaniu tym przedstawiona zostanie analiza ukfadu
funkcjonalnego zwigzanego z jedng z podstawowych czynnosci wykonywanych
przez pilota podczas lotu, to znaczy z utrzymaniem lotu poziomego
(ustalonego).

Pilot informacje o potozeniu samolotu wzgledem ziemi czerpie z trzech
Zrédet: odczu¢ pochodzacych z uktadu przedsionkowego, obserwacji ziemi i
obserwacji wskazan przyrzadéw pokiadowych, np. sztucznego horyzontu.
Informacje wzrokowe przewodzone sg drogami wzrokowymi z siatkdwki oka,
poprzez ciato kolankowate boczne, promienistos¢ wzrokowa do projekcyjnych
pol kory wzrokowej zlokalizowanych w tylnych czesciach ptatéw potylicznych
(Rys. 2). W polu 17 znajdujg sie specjalne jednostki percepcyjne reagujace na

kat nachylenia spostrzeganych linii. Przetworzenie i synteza uzyskanych

informacji wzrokowych zachodzi w okolicach drugorzedowych, potozonych do
przodu od pol projekcyjnych oraz, ze wzgledu na specyfike materiatu
(spostrzeganie przestrzenne) w tylnych czeSciach plata ciemieniowego, przede
wszystkim w potkuli niedominujacej dla mowy (Rys. 3).

Drogi o$rodkowe ukladu przedsionkowego rozpoczynajace sie w
btedniku koriczg swdj bieg w platach ciemieniowych, a szczegbtowo w 2 i 3
polu pierwszorzedowej kory czuciowej (Rys. 3). Synteza uzyskanych
informacji czuciowych przeprowadzana jest w zasrodkowych obszarach kory
czuciowej (Rys. 3) [1, 2], Wiasciwosci ludzkiego organizmu powodujg iz
odbierane przez pilota doznania nie zawsze odpowiadajg rzeczywistemu
stanowi, a co za tym idzie, rzeczywistemu potozeniu samolotu - wprowadzenie
samolotu w przechylanie ze znacznym przyspieszeniem katowym powoduje

odczucie sztucznego pionu - przechyt nie jest przez pilota odczuwany [6],
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Rys 2. Uktad wzrokowy cztowieka.
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Rys 3: Kora p6tkul mézgowych z oznaczeniami p6l Brodmanna.

Informacje z dnigorzedowych pél wzrokowych i czuciowych
przewodzone sg do obszaru lezacego na styku platdw ciemieniowego,
skroniowego i potylicznego. Zachodzi w nim synteza danych z réznych
modalnosci. W omawianym przykladzie istotne jest, iz moze wystapié
niezgodnos¢ pomiedzy informacjami pochodzacymi z uktadu wzrokowego i
przedsionkowego. Uktad przedsionkowy nie sygnalizuje odchylenia od pionu,
podczas gdy obserwacja rzeczywistego i sztucznego horyzontu wskazujg na
przechylenie. W normalnych warunkach informacje z ukladu przedsionkowego
traktowane sg przez mézg jako niosace informacje podstawowa, wtorne do nich
sg informacje wzrokowe. Doznania ciezaru i utozenia ciata wzgledem pionu
towarzyszg cztowiekowi stale (nielicznym dane byto doswiadczy¢ stanu
niewazkosci), w wielu przypadkach reakcja na gwaltowne zmiany przebiega
automatycznie, poza kontrolg $wiadomosci - odebrana jest tylko informacja o

np. nagtej utracie réwnowagi i reakcji miesniowej majacej na celu jej
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odzyskanie, czesto z emocjonalng komponentg (odczucie niepokoju, leku).

Doznania wzrokowe sg za$ zalezne od woli (mozna odcig¢ sie od

naptywajacych bodzcow wzrokowych), organizm ma dosSwiadczenie w

funkcjonowaniu bez kontroli wzroku. W omawianym przypadku ta naturalna

hierarchia ulega zaktoceniu, informacje z ukladu przedsionkowego sa btedne,
nalezy zaufa¢ wzrokowi - ewolucja takiej sytuacji nie przewidziata. Konieczna
jest Swiadoma kontrola, interpretacja i selekcja danych, przeprowadzana wbrew

podstawowym odczuciom i tendencjom organizmu. Ten proces zachodzi w

ptatach czotowych, sprawujagcych kontrole nad wszelkim $wiadomym

dziataniem. Uruchamiane sg takze informacje zawarte w pamieci dtugotrwalej,
zaréwno proceduralnej, jak i epizodycznej. Pelna interpretacja i nadanie
znaczenia informacjom, ocena sytuacji, ustalenie optymalnego sposobu
reagowania przeprowadzane jest przede wszystkim w okolicy przedczotowej.

Ostatnim etapem jest stworzenie planu reakcji ruchowej oraz jej realizacja,

przebiegajace rowniez w placie czotowym [3, 9]

Przedstawiono model uktadu funkcjonalnego dla pojedynczej czynnosci
wielokrotnie powtarzanej przez pilota w trakcie kazdego rejsu. To rozbicie na
sktadowe, bedace nie tylko teoretyczng analizg czynnosci, lecz oparte na jej
mozgowych korelatach, pozwala na wyodrebnienie krytycznych momentéw w
dziataniu pilota. Btad na ktérymkolwiek z etapdw wptywa na poprawnos¢ calej
operacji. Btedy moga by¢ rdéznego rodzaju i wigzaé sie z nastepujgcymi
czynnikami:

- blednym odbiorem informacji sensorycznej na etapie narzadu zmystu,
spowodowanej zaktdceniami w funkcjonowaniu organéw zmystowych lub
ztudzeniami bedacymi wynikiem fizjologicznych cech narzadéw zmystow
cztowieka;

- bledng interpretacja naptywajgcych danych przez pierwszo- i drugorzedowe

pola kory, co spowodowane moze by¢ jej uszkodzeniami lub przejsciowymi
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zaburzeniami w funkcjonowaniu (np. zwigzanymi z okresowymi zmianami
w krazeniu bedacymi wynikiem przecigzen);

trudno$ciami w integracji danych rdznych modalnosci na etapie pdl
trzeciorzedowych;

przeprowadzong przez pilota niewtasciwg selekcjg i interpretacja informacji
pochodzacych z analizatorow;

btedng oceng sytuacji lub podjeciem niewtasciwej decyzji, mogacych by¢
wynikiem nieznajomosci procedur lub trudnosci w ich uaktualnieniu;
brakiem prawidtowego programu reakcji ruchowej;

pomimo wilasciwego programu, wykonanie nieprawidtowej reakcji

ruchowe;j.

Wiele z wymienionych powyzej bledow jest skutkiem procesow

zachodzagcych w mdzgu cziowieka, a nie bedgcych przez niego w peini

uswiadomionymi - do SwiadomoS$ci docierajg niejako ich wyniki. W trakcie

szkolenia i treningu nalezy szczeg6lnie uczula¢ na konieczno$¢ $Swiadomej

weryfikacji odczuwanych bodzcow i odbieranych informacji, szczeg6lnie w

sytuacjach awaryjnych, wykraczajgcych poza rutynowe dziatanie.

Bibliografia

1. FIX J.D, ,,Neuroanatomia” Wroctaw 1997, Urban & Partner

2.

GOLAB B.K, »Anatomia czynnosSciowa osrodkowego uktadu

nerwowego”. Warszawa 1990, PZWL.

3. LURIA A.R, "Podstawy neuropsychologii”. Warszawa 1976. PZWL.



"ML-VIII” 1998 295

4. MARYNIAK J, MARYNIAK A, "Samolot - pilot - symulator,
wzajemne zalezno$ci i powigzania w procesie sterowania oraz reakcji
psycho - neuro - fizjologicznych™ Zeszyty Naukowe Politechniki
Rzeszowskiej nr. 135, 1995, Mechanika z. 45, Awionika cz.l, s.43 -
55.

5 McCarthy RA, WARRINGTON EK, ,»Cognitive
Neuropsychology. A Clinical Introduction London 1990, Academic
Press.

6. MCCORMICK E.J, "Antropotechnika Warszawa 1964. WNT.

7. SMOLICZ T, "Wptyw procesow decyzyjnych pilota na sterowanie
samolotem komunikacyjnym podczas koncowej fazy zblizania do
ladowania". Niepublikowana rozprawa doktorska. MEIL, PW, 1985.

8. SMOLICZ T, "Wybrane zagadnienia psychologii inzynierskiej".
Konspekt wyktadow. PLL LOT, Warszawa 1982.

9. WALSH K, "Neuropsychologia kliniczna". Warszawa 1998. PWN.

Praca zrealizowana w ramach projektu badawczego KBN tir 9T12C 018 13

Neuropsychological principles of flying machine operator training

AGNIESZKA MARYNIAK

The Childrens Memorial Health Insitute, Departament of Clinical Psychology’, al.
Dzieci Polskich 20 Warsaw

Most models presenting relation between operator and environment, stimuli and reaction are
formed on base black-box paradigm. Relation between brainfunction and structure and complex
human activity is subject oj neuropsychology. Neuropsychological analysis ofpilot activity and

participating brain structures during horizontal Slight will be presented.
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ANALIZA TECHNICZNA PRZEBIEGU OSTATNIEJ
FAZY LOTU | KATASTROFY
SAMOLOTU 1-22 ,IRYDA” NR FABR. AN02-03
DNIA 24.01.1996 R. W REJONIE M. NIEDZWIEDZ

Jerzy Maryniak

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska

Wpracy przedstawiono analiza przebiegu ostatniejfazy lotu samolotu w oparciu
0 zapis rejestratora parametrow lotu SARPP-12, wykonang symulacjg
numeryczng oraz modelowanie i symulacjg szeregu sytuacji awaryjnych.
Przedstawiono hipotezg katastrofy potwierdzong analizg techniczng.

1. Wstep
Impulsem do przedstawienia niniejszej pracy byto pismo nr 498 z dnia

23.03.1998 podpisane przez dr Romualda Szeremietiewa jako 1 Zastepcy
Ministra Obrony Narodowej, przestane na rece Przewodniczacego Zarzadu

Fot.l Samolot 1-22 Iryda nr fabr. AN02-03
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Gtownego Sekcji Lotniczej SIMP1 mgr inz. Tadeusza Kurcyka a dotyczace
samolotu 1-22 ,,Iryda”. Szczegdlnie za$ jego fragment o nastepujacej tresci:

.--Pragne poinformowa¢ Pana Przewodniczacego, iz przyczyna katastrofy
samolotu 1-22 ,Iryda” ANO02-03 zostata jednoznacznie okreslona w protokole
sporzadzonym przez Komisje Badan Wypadkdéw Lotniczych MONZ2 i jest
ostateczna i niepodwazalna...”

Niewatpliwie katastrofa samolotu 1-22 w dniu 24.01.1996 zawazyta na jego
losach. Szczeg6lnie poprzez pomijanie prawdy technicznej w wypowiedziach
przedstawicieli Ministerstwa Obrony Narodowej oraz innych o0s6b majacych
wplyw na opinie publiczna. Podkresli¢ nalezy fakt pomijania zdania i opinii
specjalistow dynamiki lotu - zawodowo i profesjonalnie przygotowanych do
analizy wypadkdéw lotniczych - tak w wypowiedziach publicznych jak i w
pracach Komisji Badan Wypadkéw Lotniczych MON. W przypadku
poprzednich katastrof lotniczych (samolotéw cywilnych i wojskowych)
powotywano Komisje Badania Wypadku ztozong z przedstawicieli instytucji
techniczno - naukowych, wojskowych i cywilnych do zbadania postawionych
hipotez. W ich sktad wchodzili kazdorazowo specjalisci dynamiki lotu, ktorych
zadaniem byto wyeliminowanie, niemozliwych z punktu widzenia
obowigzujgcych praw fizyki, hipotez przebiegu lotu zakoriczonego katastrofg
(wypadkiem).

W pracy przedstawiono fragmenty opracowania wykonanego osobiscie
przez autora (jednego z nielicznych w Polsce specjalistow dynamiki lotu),
niezaleznie od prac wspomnianej juz Komisji Badan Wypadkoéw Lotniczych
MON (powotanej do okreSlenia przyczyn katastrofy) i przestanego do
Wojskowej Prokuratury Garnizonowej w Poznaniu w dniu 18 marca 1996 roku,
a dotyczacego katastrofy z dnia 24.01.1996 [15].

Przeprowadzone badania przebiegu feralnego lotu i proby jego symulacji
numerycznej podjete przez dr inz. Jacka A. Goszczynskiego (Instytut
Lotnictwa) [1,2,3,4,5,6,7], ptk prof, dr hab. inz. Zbigniewa Dzygadto (WAT3J)
oraz pptk dr inz. Krzysztofa Sibilskiego (WAT) [16] zaprzeczajg orzeczeniu
Komisji ije podwazaja.

2. Analiza zakonczonego katastrofg lotu samolotu 1-22 w dniu 24.01.1996

2.1 Zalozenia przeprowadzanej analizy
Dysponujac ograniczong wiedzg na temat przebiegu wydarzenia przyjeto
nastepujace zatozenia wstepne:
1. Samolot sprawny technicznie.

1SIMP - Stowarzyszenie Inzynieréw Mechanikéw Polskich
2MON - Ministerstwo Obrony Narodowej
3WAT - Wojskowa Akademia Techniczna
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Rys.2 Zapis rejestratora parametréw lotu SARPP 12

2. Instruktor.
- bardzo dobry pilot klasy mistrzowskiej,
- bardzo dobrze znat samolot 1-22 ,,Iryda”
- miat petne zaufanie do samolotu

3. Uczen:
- bardzo dobry pilot | klasy
- maty nalot na samolocie 1-22 ,,Iryda”
- staba znajomos$¢ samolotu 1-22 ,,Iryda”
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Rys 3. Sily dziatajace na samolot oraz konfiguracja statecznika poziomego.

- nabyte nawyki pilotowania samolotu MIG 21

4. Piloci darzyli siebie duzym zaufaniem.

5. Piloci byli w pelnej sprawnosci fizycznej i psychicznej.
Dysponujac zapisem ciggtym 6 parametrow lotu (tj. hbe, njd Vpz
obr. silnikéw, kat zaklinowania statecznika poziomego) oraz® zaP,ser"
dyskretnym 6 innych parametréw z rejestratora wypadkowego SARPP1
przeprowadzono deszyfracje zapisu przyjmujac.

1. Kat zaklinowania statecznika zgodnie z rys.3

2. Przyjmujac radiowy sygnat indeksu ,,863” podany o czasie 10
27min 03s (zaznaczony na zapisie rejestratora SAKrr-12),
wyznaczono idac wstecz czas lotu —rys.2

2.2. Zdeszyfrowany przebieg lotu do 18 minuty jego trwania

W wyniku przeprowadzonej deszyfracji zapisu rejestratora SARPP12 (oraz
posiadanych informacji o korespondencji radiowej) odtworzono przebieg lotu
(rys 2). Zatoga samolotu 1-22 ,,Iryda” AN02-03 w skladzie:

-pierwsza kabina: uczen kpt. pil. Jan Mieszkowski

-druga kabina: instruktor mjr pil. Tomasz Chudzik

wystartowata w dniu 24 stycznia 1996 r. o godz.10 min.9 s.20. Pilotuje

uczen - 0 godz.10 min.4 s.14 kpt. pil. J. Mieszkowski zameldowat o dolocie do
strefy (radiowy sygnatl indeksu pilota - ,863”). Z przebiegu dalszych,
rejestrowanych parametréw lotu wynika {przyjeta hipoteza), ze instruktor
pilotowat samolot przy staltym kacie zaklinowania statecznika poziomego
sterujgc sterami i zmiang ciggu silnikdbw demonstrujac uczniowi przewidziany
program lotu (rys.2).
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Rys.4 Zapis parametréw lotu. widoczne przestawienie statecznika poziomego a ZH

W 10 minucie lotu instruktor wprowadza silniki na n =100% obrotéw i w
1lmin. 40s. wyréwnowaza samolot (rys.4-1):
- kat zaklinowania statecznika aZH- -4.4° na wysokosci h = 3540 m
przy predkosci Vp=330 km/h
- instruktor przekazuje stery uczniowi,
- meldunek radiowy kpt. pil. J. Mieszkowskiego o przejeciu sterowania
godz. 10.20.23s (1 Imin. 54s lotu) (rys.2).
Uczen kontynuuje lot do 18 min lotu (rys.2, rys.4, rys.6):
- zmienia zaklinowanie statecznika poziomego w 15min 40s lotu na
kat otz -4.2° przy predkosci Vp=386 km/h na wysokosci h=2860 m
(rys.2 irys.4-2),
- zmienia zaklinowanie statecznika poziomego w 16min 27s. lotu na
kat azH"-2-90 przy predkosci Vp=530 km/h i wysokosci h=2460 m
(rys.2 irys.4-3).

Hipoteza przebiegu ostatniej fazy lotu

a) Uczen kontynuuje lot:
- wprzedziale czasowym 10-13 (rys.5):
W zwrocie przestawia statecznik poziomy na kat zaklinowania
azif=-3.65°,
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/
Rys.5 Zapis ostatnich minut iotu z zaznaczeniem przedziatéw czasowych.

wprzedziale 18:

w dalszym ciggu przestawia statecznik na kat zaklinowania Oawv .82
(przestawianie moze by¢ wywotane luzem uktadu),

w przedziale czasowym 18-20:

przechodzi do lotu plecowego (rys.5 i rvs.6),

w przedziale czasowym 21-34:

przestawia statecznik do potozenia neutrum tj. a 2H=+0.86° £0.4 (rys.3),

w przedziale czasowym 26-28:

wprowadza po6tbeczka z lotu plecowego do pozycji normalnej do lotu po
torze krzywoliniowym wypuktym,

przedziat czasowy 29-36:

wykonuje beczki (w polu przy$pieszeri ujemnych nz<0) po torze
krzywoliniowym wypuktym. Wskazuje na to zapis nz SARPP-12 (rys.5 i
6) — sinusoidalny charakter zapisu w'skazuje na rotacje samolotu
wzgledem osi podtuznej.

Svmulacja numeryczna wykonana przez dr inz. Jacka Goszczynskiego
[5,6,7] i1 dr inz. Krzysztofa Sibilskiego [16] (rys.7a) wskazuje na
charakter ruchu - szybkie beczki sterowane na torze wypuktym w polu
przecigzen ujemnych.
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Przestawienie statecznika w neutrum tj. na dodatni kat zaklinowania
czH =+0.86 wzgledem $redniej cieciwy aerodynamicznej (rys.3)
powoduje wzrost momentu pochylajacego - samolot staje sie ciezki na
nos. Samolot na maksymalnym ciagu silnikdw n =100% obrotéw w locie

po torze wypuklym uzyskuje duze przyspieszenia ujemne n2= -2.52 w
przedziale czasowym 35 (rys.5 i rys.6).

b) Interwencja instruktora:
Instruktor oddajgc pilotowanie samolotem uczniowi zdjat rece z drazka
sterowego i dzwigni sterowania silnikami (hipoteza - potwierdzona przez
pilotéw doswiadczalnych i instruktoréw). Pilotowanie samolotu i ewolucje
nie budzity podejrzen.
- przedziat czasowy 35
dziatanie znacznych ujemnych przecigzen (rys. 10):
 wysadzanie z fotela,
* Wpieranie w pasy,
Hipoteza - dzialanie ujemnych przeciazen, powodujagce powstawanie
znacznych sit unoszacych na swobodnie spoczywajgce rece na kolanach,
spowodowato natychmiastowag rekcje instruktora.
- przedziat czasowy 35-39:
» gwaltowne Sciggniecie drazka sterowego na siebie,
» ze wzgledu na dziatajace duze sity na drazek sterowy na tej predkosci
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Rys.7a  Pordwnanie wybranych parametrow lotu z zapisu rejestratora SARPP12 i symulacji

lotu - beczki po torze wypuktym [6,7],
(V=650 km/h) nastgpito lekkie odpuszczenie drazka (lub puszczenie
drazka sterowego przez ucznia po przejeciu sterowania przez
instruktora),

przedziat czasowy 39:

» redukcja obrotow przez Sciggniecie dzwigni sterowania silnikami,
zmniejszenie ciagu silnikbw powoduje zmniejszenie momentu
zadzierajgcego od silnikow a wiec poglebienie nurkowania (rys.j,
rys.5-7).

Samolot porusza sie po wypuklym torze krzywoliniowym z

zafalowaniami lokalnymi wynikajacymi z prob sterowania (rys.6).

Widoczne sg Sciste zaleznosdci trajektorii  lotu od uzyskiwanych

przyspieszen i lokalnych promieni krzywizny (rys.6).

przedziat czasowy 41-43:

Hipoteza - Ponowna proba dodatniego wyrwania - ze wzgledu na

przekroczenie  predkoSci  maksymalnej Vp=846 km/h, duzych

przys$pieszen ujemnych oraz duzych sit na drazku, instruktor (mjr pil. 1.

Chudzik), (wciskany w pasy), trzymajacy sie drgzka sterowego i dzwigi

sterowania silnikami  wykorzystuje ostatnia mozliwos¢ w celu

zmniejszenia sit na dragzku - usituje przestawiaé statecznik w potozenie
ujemne,

przedziat czasowy 43-45:

Hipoteza - Nastepuje wyrwanie drazka sterowego z reki (hipoteza),

gwattowne wystromienie toru lotu. narastanie przyspieszen ujemnych
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Rys. 7b  Poréwnanie wybranych parametréw lotu z zapisu rejestratora SARPP12 i
symulacji lotu - puszczenie drazka [6,7],
ponad wytrzymato$¢ organizméw pilotow (rys.5-7). Efekt wyrwania
drazka sterowego przedstawiono na rys.7b wg symulacji numerycznej dr
inz. Jacka Goszczynskiego [6,7],
Smier¢ pilotéw musiata nastapi¢ w locie w skutek ujemnych przy$pieszeri
(powinna to wyjasnic¢ ekspertyza medycznal). Instruktor zostat wyrzucony z
samolotu przez samoczynne dziatanie fotela katapultowego. Hipoteza -
Instruktor nie przygotowat sie do katapultowania, nie puscit z wiasnej woli
drazka sterowego.

€) Zniszczenie samolotu
Zniszczenie samolotu rozpoczeto sie w powietrzu po przekroczeniu
ujemnych przecigzen niszczacych.
Rejestracja parametrow na rejestratorze SARPP-12 wskazuje ze:
® rejestrator dziata poza 40 przedziat czasowy - rys.2, rys.5-7,
* niszczenie statecznika poziomego (cczH rozpoczeto sie w 45 przedziale
czasowym
* W 46 przedziale czasowym istniata kofcoéwka skrzydta - wskazuje na to
zapis predkosci Vpzi h (istniat dajnik cisnienia),
 dziataty silniki - istniat zapis obrotéw n
Samolot po utracie usterzenia poziomego koziotkujac, ulegat zniszczeniu az
do rozbicia na ziemi.
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3. Uwagi

Ze wzgledu na ograniczony zapis liczby parametréw lotu - brak sktadowych
predkosci katowych P,Q,R, katéw potozenia <£,©¥, itd. - obliczenia toru lotu
nalezy traktowac¢ jako przyblizone. Mozna jednak uzyska¢ i uzupetniaé
informacje o potozeniu samolotu na torze korzystajac z symulacji numeryczne;j.

Z powodu wykonania opracowania [15] niezaleznie od Wojskowej Komisji
Badania Wypadkow Lotniczych MON, nieudostepnienia orzeczenia Komisji i
jego uzasadnienia oraz badan, ekspertyz technicznych, lotnych i medycznych
musiatem szerzej opieraC sie na modelowaniu i symulacji numerycznej..
Symulacje numeryczng zrealizowat dr inz. Jacek Goszczynski i w pehni jest
przedstawiona w pracach cytowanych w literaturze [5,6,7]. Uzyskane rezultaty
zostaty potwierdzone przez prof, dr hab. Inz. Zbigniewa Dzygadto i dr inz
Krzysztofa Sibilskiego [16], w przeprowadzonych niezaleznie na WAT
badaniach symulacyjnych.

W lipcu 1996 otrzymalem peing dokumentacje Kkatastrofy (szczegolnie
badania, ekspertyzy techniczne i lotne) opracowang przez Komisje Badan
Wypadkoéw Lotniczych MON, ktoérej ze wzgledu na utajnienie - nie mogtem
wykorzystaé w niniejszej pracy, a potwierdzajacg moja pierwotna hipoteze.

4. Wnioski

W opracowaniu przekazanym Wojskowej Prokuraturze Garnizonowej w

Poznaniu przedstawiono nastepujace wnioski:

1. Samolot byt sterowany i leciat zgodnie ze sterowaniem.
2. Bezposrednig przyczyng katastrofy byt btad pilotazu.

Swiadczy o tym:

» sterowanie statecznikiem poziomym w czasie manewrdw przestrzennych
(wbrew zaleceniom Instrukcji Uzytkowania i Techniki Pilotowania
samolotu 1-22),

» NIE STEROWANIE CIAGIEM,

e przekroczenie dopuszczalnych parametréw lotu Vp, nz,

« doprowadzenie samolotu do szybko zmieniajacej sie konfiguracji
przestrzennej w locie nurkowym po torze wypuklym z narastajgca

predkos$cia Vpi ujemnym przyspieszeniem nz<o,

w niebezpiecznej konfiguracji w stromym locie wykonanie beczek przy

maksymalnym ciagu silnikéw w polu przy$pieszen ujemnych.
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Reasumujgc:

- Konfiguracja lotu, szybko zmieniajgce sie parametry lotu, narastajgca
predko$¢, narastajgce przy$pieszenie ujemne zmienne w czasie, mogto
zdezorientowac instruktora i uniemozliwito szybka identyfikacje nieznanej
sytuacji dynamicznej samolotu w locie.

- Reakcja i dziatanie (w ostatniej chwili) instruktora byto wiasciwe, lecz
ze wzgledu na konfiguracje statecznika poziomego, ciag silnikow,
zmieniajaca sie dynamicznie sytuacje nieskuteczne - sp6znione.

- Sterowanie statecznikiem poziomym byto sprawne, statecznik wychylat
sie zgodnie ze sterowaniem.

- Samolot ulegat zniszczeniu w powietrzu a nie przez zderzenie z ziemia.
Niszczenie konstrukcji samolotu poprzez destrukcje w locie byto
prawidtowe, odpowiadato przekroczonym zatozonym  obcigzeniom
dopuszczalnym dla konstrukcji.

Analiza dynamiki lotu wskazuje na doprowadzenie samolotu do
niebezpiecznej konfiguracji poprzez sterowanie, a nastepnie w wyniku braku
szybkiej identyfikacji zaistniatego zjawiska przez zatoge i podjecia szybkiego
przeciwdziatania - do katastrofy.

Nie widze jednoznacznych dowoddw technicznych na poparcie
stwierdzenia KBWL MON4 o awarii technicznej systemu sterowania jako
bezposredniej przyczyny katastrofy.
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TECHNICAL ANALYSIS OF THE LAST PHASE OF FLIGHT
AND CRASH OF THE PZL 1-22 ,,IRYDA” AIRCRAFT
(SER. NR AN02-03) NEAR NIEDZWIEDZ VILLAGE
ON 24™ JANUARY 1996.

Jerzy Maryniak

Institute o fAeronautics and Applied Mechanics, Warsaw Uniwersity o f Technology

The paper presents analysis ofthe lastphase ofaccidentalflight ofthe 1-22 Iryda
which crashed near Niedzwiedz Village on 24th January 1996. The analysis is
based on the crash-recorder SARPP 12 records including modelling and
numerical simulation ofthe series ofemergency situations. A crash hypothesis is
presented after technical analysis.
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STEROWANIE RUCHEM PROFILU DWUELEMENTOWEGO
WYMUSZANEGO OKRESOWO

JANUSZ NARKIEWICZ, TOMASZ MARCZAK

Instytut Techniki Lottiiczej i Mechaniki Stosowanej, Wydziat KdEiL. Politechnika Warszawska

Model profilu reprezentujacego charakterystyczny przekréj topaty wykorzystano
do badania nowych metod sterowania dodatkowego, majacego na celu poprawg
jakosci pracy wirnika nosnego $migtowca. Przedmiotem badan jest sterowanie
ruchem profilu z klapka umieszczong na krawedzi sptywu. Do opisu obcigzen
aerodynamicznych wykorzystano model niestacjonarnego optywu pozwalajacy
na uwzglednienie dowolnych, réznych mchow profilu i klapki. Ruch uktadu
wymuszany jest okresowg predkoscig naptywu. Dla uzyskania zadanego ruchu
profilu wykorzystano algorytm ,,uczacy sie". Wyniki symulacji numerycznych
potwierdzity skuteczno$¢ badanego algorytmu sterowania.

1. Wstep

W ostatnich latach przedmiotem prac wielu o$rodkéw badawczych stal sie
problem poprawy dziatania wirnikéw' no$nych i Smigiel ogonowych $migtowcow.
Wirniki $migtowca sg uktadami aeroelastycznymi, na ktdre dziatajg obcigzenia
aerodynamiczne, masowe i sprezystosci, ktdére moga wywolywaé wiele
niekorzystnych zjawisk, ktorych efektem moga by¢ miedzy innymi: nadmierne
drgania i hatas, a nawet niestatecznosci ruchu (np. [1]). Najnowszg koncepcja
przeciwdziatania tym zjawiskom jest wykorzystanie sterowania dodatkowego
topat wirnika, dostosowujacego jego dziatanie do zmieniajgcych sie warunkow
lotu i warunkéw otoczenia.

Ukfady sterowania dodatkowego moga wykorzystywac elementy urzadzen
sterowania podstawowego lub urzadzenia dodatkowe umieszczone w strukturze
Smigtowca lub na topatach wirnika (Rys.l). Jednym z takich urzadzen, badanym
w tej pracy, jest klapka umieszczona na krawedzi sptywu topaty.

Do badan przedstawionych w tej pracy zostat wykorzystany, model profilu
reprezentujgcego charakterystyczny przekroj topaty wirnika Smigtowca.
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Rys. 1 Koncepcja sterowania dodatkowego fopat wirnika nosnego.

Do uzvskama zadanego mchu profilu wykorzystany zostat algorytm ,,uczacy
sie” [2].

2. Model fizyczny

Rozpatrywany jest cienki, stabo wysklepiony profil aerodynamiczny z klapka
na krawedzi sptywu.

Do opisu jego ruchu przyjeto ukfad wspotrzednych kartezjanskich Oyz
(Rvs. 2), ktorego srodek zostat zaczepiony w srodku cieciwy profilu. O$ Oy jest
skierowana ku krawedzi sptywu profilu, natomiast o§ Oz jest skierowana ,w
dot’, tj. dla topaty wirnika nosnego zgodnie z kierunkiem przyspieszenia
ziemskiego w locie ustalonym $migtowca. Profil moze przemieszczaé sie w
kierunku pionowym pionowym (w kierunku osi Oz) oraz obraca¢ sie w swojej
ptaszczyZnie wokot Srodka skrecania E.A. Wzgledem punktu E.A. mierzony jest
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kat nastawienia profilu a(t). Obcigzenia aerodynamiczne dziatajg w punkcie
A.C. znajdujgcym sie w odlegtosci ,,-a” od Srodka profilu (znak - wynika z
przyjetego dodatniego zwrotu osi Oy). Na krawedzi sptywu profilu znajduje sie
klapka o dtugosci ct.

Przemieszczenie w kierunku oznaczono przez h(t), obrét wokét punktu E.A. -
a(t), a wychylenie klapki wzgledem cieciwy profilu - 5(t). Dodatnie
przemieszczenie pionowe h(t) jest zgodne ze zwrotem osi Oz, kat natarcia a(t)
jest dodatni jesli krawedZz natarcia jest obracana ku gdrze, natomiast kat
wychylenia klapki 5(t) jest dodatni, jesli krawedZ sptywu jest obracana ku
dotowi.

Na profil dzialajg obcigzenia masowe, sprezyste, ttumienia i aerodynamiczne.

3. Model matematyczny

Podstawowy' element modelu matematycznego stanowig réwnania ruchu
profilu i Klapki, ktore wynikajg z dziatajagcych na nie obcigzen masowych,
thumienia, sprezystych i aerodynamicznych. W zapisie wektorowo-macierzowym
réwnania te majg postac:

BrmXp + Dip + Kxp —FA(Xp,Xp,Xp, u) J
gdzie wektor xP wspdtrzednych uogolnionych profilu i klapki ma postac:
Xp=[xPi]=[h,a ,5] i=1,2,3. 2

Do opisu obcigzen aerodynamicznych wykorzystany zostat model
niestacjonarnego optywu profilu pozwalajacy na uwzglednienie dowolnych,
roznych mchow profilu i klapki [3], Z przyjetego modelu optywu wynikajg
dodatkowe réwnania rozniczkowe dopetniajgce model matematyczny badanego
zjawiska. Sg to trzy réwnania M-tego rzedu, dla trzech zmiennych stanu Y,
(i=1,2,3) potrzebnych do obliczenia niestacjonarnych cyrkulacyjnych obciazen
aerodynamicznych i maja nastepujaca postac:

jMy M-l jmY

A +Z»«—’\+V,:O(O_i:W 0)

772=1

gdzie: Q(t) - funkcja wymuszajgca dla obcigzen cyrkulacyjnych, b() - state
wspotczynniki, t - czas.
Przyjety wektor zmiennych stanu sktada sie z nastepujacych wielkosci:

x=[h, d, 5 h, a, 5 yH vy vy 4)
i=1..Mjj j=1,....M,; k=1...M3 1=123,
gdzie: y- > - zmienne optywu wynikajace z przyjetego modelu obcigzen
aerodynamicznych a Mi, M2 MK - liczby zmiennych stanu wynikajace ze stopnia
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aproksymacji rownan optywu dla: Yi - profilu, Y2 - klapki, Y3 - momentu
zawiasowego.

Wektor sterowania ma postac:

u=1[5J 5)

Poprzez wprowadzenie wektora zmiennych stanu (4), model matematyczny
sktadajacy sie z rownan (1) i (3) sprowadzany jest do postaci:

x = f(t,x,x, u) (6)
Obcigzenia masowe profilu stanowig sity inercjalne wynikajace z przemieszczen
i obrotow profilu i klapki. Obcigzenia sprezyste w przyjetym modelu wynikajg ze
sztywnosci i sprzezen sztywnosciowych wystepujacych w rzeczywistej fopacie.
Wystepujace w rzeczywistosci ttumienie strukturalne jest modelowane jako
tlumienie wiskotyczne.

W przyjetej metodzie wyznaczania obcigzeh aerodynamicznych, catkowite,
nieustalone obcigzenia aerodynamiczne (zarébwno sita nosna jak i moment
aerodynamiczny) wyznaczane sg jako sumy sktadnikéw pochodzacych od profilu
i klapki.

L=La+Lt M =Ma+Mt (M
Rozdziat obcigzen w (7) wynika z rozkladu predkosci na profilu i klapce.
Nieustalone sity nosne dla profilu i klapki mozna przedstawi¢ jako sumy czesci
cyrkulacyjnych i niecyrkulacyjnych.

£Q((0 - 4v()(0 +LCO() MO{t)- MN)(t) +MCO(t)  (8)

Szczegotowy opis modelu optywu podano w [3]

4. Algorytm ,,uczacy sie” i jego zastosowanie do modyfikacji ruchu profilu

Wystepowanie zjawisk aeromechanicznych, bedacych przyczyng réznych
rodzajow niestatecznosci aeroelastycznych i aeromechanicznych sprawia, iz
dotychczas nie wypracowano uniwersalnej metody sterowania dodatkowego
ruchu wirnika.

Nowg koncepcja sterowania dodatkowego jest zastosowanie algorytmdéw
»uczacych sie5 [4], ktdre sg w stanie reagowac na aktualne warunki i stan lotu.

Istotg algorytmu ,uczacego sie” jest przyjecie prawa sterowania
wykorzystujgcego informacje o sygnale wejsciowym i o bledzie wystepujacych w
k-tym okresie do wygenerowania sygnatu sterujgcego, redukujacego biad w
nastepnym okresie. Algorytm takiego sterowania ilustruje schemat blokowy
(Rys.3) [2],
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Rys. 3. Schemat blokowy algorytmu ,,uczacego sie”.

W [2] opisano i udowodniono wiasnosci kilku algorytméw ,,uczacych sie”.

W szczegolnosci: opisano prawo sterowania postaci:
uid-i(n)- uk(n)+0(n)ek(n+1), 9

w ktorym sygnat sterujacy tworzony jest na podstawie informacji o btedzie, z
poprzedniego okresu ruchu w punkcie przesunietym o jeden krok w przéd.
Powyzsze prawo sterowania przyjeto do dalszych rozwazan w tej pracy.

Zastosowanie wybranego algorytmu ,uczacego sie” w postaci (9) do
modyfikacji ruchu opisywanego ukladem réwnan ciggtych i nieliniowych
wymaga ich linearyzacji i dyskretyzacji wzgledem czasu. Efektem linearyzacji
jest uktad réwnan postaci:

X = A(t)x + B(t)u +d(t) (10)
Dyskretyzacja wzgledem czasu sprowadza go do postaci:
X(n + 1) = <O(n)x(n) + r(n)u(n) + d(n), (11)

gdzie: n -jest wskaznikiem kroku czasu, n=l,2,....,N.

5. Plan badan

Program badan efektywno$ci dziatania algorytmu ,uczacego sie”
zrealizowano przy pomocy symulacji numerycznych. Zostat on podzielony na
trzy etapy. Pierwszy z nich miat na celu sprawdzenie poprawnosci dziatania
programu pod katem zgodno$ci otrzymywanych wynikow z fizyczng istota
zachodzacych zjawisk. W drugim etapie badano dziatanie ukladu otwartego
poprzez sprawdzenie reakcji modelu obcigzenn aerodynamicznych na rozne
rodzaje wymuszen. Ostatnia grupa badan dotyczyta efektywnosci dziatania
algorytmu sterowania.
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Pierwsze dwa etapy symulacji mialy na celu sprawdzenie poprawnosci
dziatania programu i sprawdzenie efektywnosci  dziatania  modelu
niestacjonarnych obcigzeri aerodynamicznych. W tym celu wykonane zostaty
obliczenia, ktérych celem byto zweryfikowanie otrzymywanych wynikéw pod
katem zgodnosci z fizyczng istotg zachodzacych zjawisk.

Sprawdzenie poprawnosci dziatania programu obejmowato badanie :
» wilasnosci ukladu bez obcigzen aerodynamicznych (model dynamiczny,
masowo-sprezysty),
wplywu potozenia $rodka ciezkosci uktadu na stateczno$¢ ruchu poddanego
dziataniu obcigzen aerodynamicznych (model petny)
Badanie ukfadu otwartego dotyczyto:
« wplywu predkosci naptywu na ruch ukiadu
» reakcji na wymuszenie wprowadzone poprzez state i okresowo zmienne
wychylenie klapki.
Badanie efektywnosci algorytmu sterowania przeprowadzono przyjmujac rozng
kombinacje wspétczynnikéw wzmocniefh w ukladzie sterowania.
0.20

0.20

h[m] h[ml

-0\Q

-0.20 - 020 .
t[S] HS)

0,00 2.00 0.00 2.00
400 = 4.00
aig otd! ;

200 j 200

» | H H =H =

0Qm 200 Q00 20

2.00 2.00

0.00 2.00 0.00 2.00
(@) _ .y ()
Rys. 4. Ruch rozprzezony, bez obcigzen aerodynamicznych:
(@) me thumiony, (b) tumiony - 3% ttumienia krytycznego.
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6. Wyniki symulacji numerycznych
Svmulacje numeryczne przeprowadzono dla danych liczbowych wynikajacych

z parametréw charakteryzujacych rzeczywiste topaty S$migtowcdw (czestosci
wiasne, masy oraz ttumienia).

00 i 00—+
h[m] | . .
O:D -[; N h AAA A\‘\ I; \.\ < OIO -Il A a *
i i Gjitii; o A
0.00 !JJDJ\\\(”J n 0.00 —ttii A y\IVY Ny
4l Iviyyvililii  * . fw
J
-Uu.n"U Zei e """"""m A0z — 1 r ! t[s]
0.00 200 0.00 200
4.00 ..i 4.00
a[’] al’]
200 4 200
00 . 000 mHi
m Il H H I
4.00 —f....
t[s (S
200 I 00 200 ¢
P 200 L SR S— Tomemmn - T mrm[s] “2.00 —for o]
. t t[o
0 200 (0[00] 20
(a) (b)

Rys. 4. Ruch rozprzezony, bez obcigzeri aerodynamicznych:
(a) nie thumiony, (b) thumiony - 3% ttumienia krytycznego.

Na Rys. 4 zilustrowano wyniki symulacji ruchu uktadu z rozprzezonymi
stopniami swobody, zaréwTio dla obcigzen masowych jak tez sprezystych.
Wykonano obliczenia dla dwoch przypadkéw: ruchu nie ttumionego oraz ruchu
tlumionego, z tlumieniem réwnym 3% wartosci krytycznej. Otrzymane wyniki
sg zgodne z istotg fizyczng zjawiska - czestosci drgarn sg zgodne z wartosciami
przyjetymi jako dane wejSciowe natomiast wartos¢ amplitudy (w przypadku bez
thumienia) jest stata i réwna wartosci wymuszonej przez warunki poczatkowe.
Woprowadzenie ttumienia do ukfadu powoduje szybkie gasniecie drgan.
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ostatniego obrotu
-0.20 ;e eee— T L(€j'020 T L T 1D T tw
0.00 20.00 J 24.80 25.00 25.20
Rys. 5. Wynik dziatania algorytmu ,,uczacego sie” dla uzyskania zadanego ruchu prohlu.

kh=0.33, ka=0.33, kg=0.33

Drugim etapem obliczen sprawdzajacych bylo badame ukfadu otwartego.
Polegato ono na symulacji petnego modelu profilu z klapka w celu sprawdzenia
poprawnosci  dziatania przyjetego modelu niestacjonarnych  obcigzen
aerodynamicznych Badania te zostaty podzielone na dwie grupy.

« badanie wptywu wymuszenia predkoscia (wspotczynnik u) na ruch ukfadu,
« badame reakcji uktadu na state i okresowo zmienne wychylenie klapki.

Trzecim i najwazniejszym etapem symulacji humerycznych byto sprawdzenie
efektywnosci algorytmu sterujgcego.

Efektywnos¢ przyjetego algorytmu sterowania zalezy od wartosci elementéw
macierzy 0(n) wchodzacych w sklad wyrazenia opisujgcego prawo sterowania.
W rozpatrywanym przypadku warunek dostateczny zbieznosci sterowania ma
nastepujgca postac:

[re, +r22+r3e3<i. (12>

W realizacji numerycznej elementy macierzy 0(n) sg obliczane jako.

e. =k;—; 1=123; k,+k, +k, <1, (13)
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co sprowadza warunek (12) do doboru statych k, (i=1,2,3), charakteryzujacych
zwigzek zmiennej sterujacej z btedem w i-tej zmiennej stanu.

W dalszej czesci opisu wspotczynniki k; oznaczono jako: K]=kh k2=ks, k3=ka.
Wartosci wspotczynnikdéw k dobierane bylty metoda prob i bledow. Wyniki badan
przedstawiono na Rys. 51 6.

0. 0.20
Fin)
Qm
C ~-----sterowany
ustalony
— = wamy
-0.20 t8;0,20
(00} [J 2500 " 2520
oetatni obrot
2.00 2.00
ac:
Qm Qm
sterowany
ustalony
wymagany
-2.00 -2.00
00) 1fs] “fs]
Qm 20.00 24.80 25.00 25.20
oetatni obrot
sterowanie w czasie
ostatniego obrotu
s 0-20 w1 1]
0.00 " 20.00™ *] 24.80 25.00 25.20

Rys. 6. Wynik dziatania algorytmu ,,uczacego sie” dla uzyskania zadanego ruchu profilu,
kh=0.2, ka=0.2, ks= 0.

7. Uwagi koncowe

Wyniki symulacji numerycznych potwierdzity' efektywnos¢ przyjetego modelu
niestacjonarnych obcigzern aerodynamicznych oraz skuteczno$¢ zastosowanego
modelu sterowania ruchem uktadu.

Kolejnym krokiem w ramach prac nad zastosowaniem algorytmoéw ,,uczacych
sie” do sterowania dodatkowego powinno by¢ przedstawionego w tej pracy
algorytmu sterowania do bardziej ztozonych modeli topat wirnikdw i urzadzen
sterujacych.
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ESTYMACJA PARAMETROW BLOKU POMIAROWEGO
INERCJALNEGO BEZKARDANOWEGO SYSTEMU ORIENTACII
PRZESTRZENNEJ (IBSOP)
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Istota pracy IBSOP polega na przetwarzaniu bezposrednio zmierzonych
predkosci katowych i przyspieszeri liniowych obiektu. Poniewaz to czujniki
pomiarowe (giroskopy i przyspieszeniomierze) odtwarzajg ruch obiektu, to ich
btedy generuja  dodatkowe bledy systemu. Bledy giroskopow i
przyspieszeniomierzy powodujg zarowno btedy chwilowe jak i dtugoterminowe
inercjalnego bezkardanowego systemu orientacji przestrzennej.

Projekt przedstawiony w pracy byt ukierunkowany na przedstawienie
potencjalnych ograniczen zastosowania mikroczujnikéw do pomiaru predkosci
katowych i przyspieszen liniowych w projektowanym IBSOP. Zastosowane
czujniki charakteryzujg sie do$¢ duzymi biedami, totez przed wykorzystaniem
mierzonych przez nie sygnatéw nalezato zidentyfikowac ich btedy oraz opracowaé
procedury ich pomiaru i eliminacji. Praca zawiera charakterystyke czujnikow,
opracowane modele bteddéw czujnikéw pomiarowych, przykladowe projekty

filtrow optymalnych, wyniki badan numerycznych oraz wynikajgce z nich wnioski
izalecenia konstruktorskie.

1. Wstep

Istota pracy IBSOP polega na przetwarzaniu bezposrednio zmierzonych
predkosci katowych i przyspieszen liniowych obiektu. Poniewaz to czujniki
pomiarowe (giroskopy i przyspieszeniomierze) odtwarzajg ruch obiektu, to ich
btedy generujg dodatkowe biedy systemu. Biedy giroskopéw i
przyspieszeniomierzy (btad wspotczynnika skali, btgd okreslenia orientacji
przestrzennej osi pomiarowej) powodujg zaréwno bledy chwilowe jak i
dtugoterminowe inercjalnego bezkardanowego systemu orientacji przestrzennej
[8]. Btedy giroskopéw i przyspieszeniomierzy majg rézne efekty. Biad
wspotczynnika skali giroskopu wywotuje bledy systemu bezposrednio
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proporcjonalne do predkosci katowej ruchu stozkowego. W systemach
bezkardanowych wystepuje czastkowy btgd od catkowitego ruchu stozkowego
obiektu wynikajacy z niedokladnosci opisu tego ruchu lub przetwarzania
danych pomiarowych.

Zwykle blok pomiarowy 1BSOP jest kalibrowany przez producentéw [3], Do
tego celu wykorzystywane sg dokladne i bardzo drogie stoly obrotowe.
Alternatywajest stosowanie procedur auto-kalibracji.

Pod pojeciem kalibracji rozumie sie pordwnanie zmierzonych nie
skalibrowanych sygnatéw wyjsciowych z czujnikdw lub ich funkcji ze znanymi
wiasnosciami idealnego bloku pomiarowego tak, aby wyznaczy¢ model
kompensacji bltedow czujnika.

Z wszystkich mozliwych bledéw czujnikéw pomiarowych nalezy wybrac te,
ktére majg najwiekszy wpltyw na efekt koncowy - btad systemu. NajczeSciej
bierze sie pod uwage nastepujace biedy [7]:

» blad systematyczny przyspieszeniomierza
« blad wspdtczynnika skali przyspieszeniomierza;
< blad orientacji osi pomiarowych przyspieszeniomierza;
» dryfsystematyczny giroskopu;
» szum przypadkowy giroskopu;
» blgd wspotczynnika skali giroskopu;
» blad orientacji osi pomiarowej giroskopu.
Dodatkowo nalezy uwzgledni¢ badz skompensowac:
* wplyw temperatury;
» dryfwiaczenia ,,warm-up”;
» wplyw zmian wartosci napiecia zasilania na sygnat wyjsciowy;
» dobowe zmiany wartosci ustalonej dryf,,day-to-day”;
» nieliniowo$¢ charakterystyki;
» sprzezenia skros$ne (miedzykanatowe);
» bledy kwantowania (dobdr przetwornika pomiarowego).

2. Dyskretny filtr Kalmana

Algorytmy wykorzystywane do korekcji bltedéw czujnikow pomiarowych
oparte sg na filtracji kalmanowskiej. Filtracja ta byla intensywnie
wykorzystywana w systemach nawigacyjnych od potowy lat 60-tych. a ostatnio
przy integracji systemu GPS z inercjalnymi systemami nawigacji.

Réwnanie stanu systemu ciggtego w czasie mozna zapisa¢ w postaci

X(f)= A-X(t) +B-w{t) (D
Roéwnanie pomiaru systemu ma postaé
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Z() =C-X()+v(/) (2)
System dyskretny w czasie opisany jest zaleznosciami
X, +I=F-Xi+ G-w, (3)
Z*+ = H o Xfot, + viH (4)
gdzie odpowiednie macierze maja w przyblizeniu postaé
F=1+TA G«78 H=C (5)

Zaktocenia systemu {w} oraz pomiarowe {v} sg dyskretnymi szumami biatymi,
majg wartos¢ Srednig rowng zeru, znany rozkfad normalny i nie sg wzajemnie
skorelowane

Eivk}=0 £{w*}=0 £{vavj}=RA(0 E\wkwj}=Qk8k (6)
Przyjeto nastepujacy model filtracji [1]

A = A A ")
p,*,= fp,;ft+gqg,gt (8)
Ktd =P iH t(h P, H,H t+R,+)'1 (9)
wxprg] = wxljr + K+ (Z —H xHt) (10
Pa+i*+1= (1-K * +iH)P*+4 (11)

lub dla filtru stabilizowanego
P*+u.,, = (I-K ,#IH)P,+, (I- K ,+H)T+ K ,HR , HKi+IT (12

Ten ostatni ma mniejszg czuto$¢ na bledy zaokraglenia oraz daje poprawng
warto§¢ macierzy kowariancji bledow estymacji nawet, gdy macierz
wzmocnien K nie jest optymalna.

Projektowanie filtru Kalmana sktada sie z dwdch krokéw. W pierwszym,
nalezy wyprowadzi¢ odpowiedni model matematyczny. W drugim kroku nalezy
dostroi¢ odpowiednie wspotczynniki filtru (macierze Q, P, R oraz warunki
poczatkowe). W zamierzeniu autoréw bylo opracowanie filtru, ktéry bedzie
mozna stosowac w trybie on-line w karcie procesora sygnatowego.

3. Model dryfu przypadkowego czujnika pomiarowego

Dryf przypadkowy czujnika pomiarowego nie jest wielkoScig statg [4, 6], W
ogo6lInosci dryf przypadkowy mozna uzna¢ za liniowag kombinacje procesow
stochastycznych [5]:

* btedu systematycznego (random bias) - b;

* bledu blgdzenia (random walk):

« btedu narastajgcego liniowo (random ramp) - r;
* procesu Gaussa-Markowa I-go rzedu - m.
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W .P.- warunki poczatkowe

I- nachylenie zbocza

b - btad systematyczny

s -suma btedéw: narastajgcego, systematycznego ibtgdzenia
m - proces Gaussa-M arkowa

d/dt(a) - predkos$¢ dryfu

a - dryf

n -zaktécenie (szum) systemu

0 -szum pomiarowy

Rys. 1. Schemat blokowy liniowego modelu dryfu przypadkowego

Struktura powstawania bledu dryfu przedstawiona na rys. moze byé
zapisana w postaci

X= AX + 7| (13)
z=Cx+0
gdzie
xt a
X2 r 0
X = r,= (14)
*3 S Ti
m n 2.
z=[z] ©=]¢] ( 15)
fo o i i
lo o 0 o
A= ) C=[l o o o (16)
oio 0

0 0 0 -1/t
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Zaktocenia systemu oraz pomiarowe sg dyskretnymi szumami biatymi, maja
warto$¢ Srednig réwng zeru, znany rozktad normalny i nie sg wzajemnie
skorelowane.

4. Estymacja i kompensacja btedéw giroskopu

W budowanym modelu 1BSOP do pomiaru predkosci katowej zastosowane
zostaty trzy wibracyjne giroskopy piezoelektryczne typu GYROSTAR (ENV-
05DB52). Sg to male, relatywnie tanie giroskopy stosowane powszechnie w
systemach nawigacji samochoddw (w prostszej i tafiszej wersji). Z uwagi na
zasade dziatania w sygnale wyjsciowym mozna zaobserwowaé sktadowg
sygnatu o czestotliwosci ok. 7 [kHz] (rys.2), jednakze mozna jg wyeliminowac
stosujac odpowiedni filtr dolnoprzepustowy.

Czestotliwos¢ [H] x4

Rys. 2. Gesto$¢ widmowa mocy (PSD) sygnatu z nieruchomego giroskopu

Zrodta btedéw giroskopu wibracyjnego, podobnie jak i innych giroskopow,
mozna podzieli¢ na dwie skfadowe - bledu dryfu i btedu wspdtczynnika skali
zwanego rowniez biedem czutosci. Blad dryfu skiada sie z kolei z trzech
sktadowych:

1 dryfu deterministycznego rozumianego jako przesuniecie wskazan w stanie
ustalonym, w ktérym skompensowano wptyw temperatury;

2. dryfu wigczenia;

3. dryfu przypadkowego opisanego odpowiednim modelem stochastycznym.
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4.1 Wyznaczanie dryfu deterministycznego
Jako pierwszy mozna estymowac i kompensowaé dryf deterministyczny.
Przyjmuje sie zatozenie, ze dryften ma stalg wartoS¢ w czasie pracy giroskopu.
Réwnanie pomiaru giroskopu w warunkach ustalonych mozna zapisa¢ w
postaci

K"-u =@/ +Dn +\}{1) (17
gdzie:
K* - wspotczynnik skali;
u - sygnat napiecia wyjsciowego z giroskopu;
oo - wejsciowa predkos¢ katowa;
D/; - dryf deterministyczny.

r{/) - szum pomiarowy;

Wymuszajagc statg wartos¢ predkosci katowej (przy pomocy stotu
obrotowego o odpowiednio duzej stabilnos$ci) otrzymujemy szereg pomiaréw,
ktore moga postuzyé do wyliczenia zaréwno dryfu deterministycznego, jak i
wspotczynnika skali (przy zatozeniu zerowych bledéw wspdtczynnika skali).
Przy braku odpowiedniego stotu obrotowego mozna estymowaé dryf
deterministyczny utrzymujac giroskop nieruchomo. Nie jest mozliwa jednak
wowczas estymacja wspotczynnika skali.

Warto$¢ dryfu deterministycznego mozna wyznaczy¢ mierzac (w warunkach
ustalonych) sygnat wyjsciowy z giroskopu, a nastepnie poddajagc go
usrednieniu, np. metodg najmniejszej sumy kwadratow.

Dryfday-ocay o$ X

Rys. 3. Dobowe zmiany wskazar giroskopu
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Dokonujgc pomiaréw wielokrotnie, z odstepem jednodniowym lub
wigkszym,  mozna  zauwazy¢  wyrazne  zmiany  wartosci  dryfu
deterministycznego (rys.3) siegajagce nawet 0.2 deg/s. Mozna to uzna¢ za tzw.
dryf ,,day-to-day”. Nastrecza on dodatkowe problemy, poniewaz nie zauwazono
wyraznej logiki zmian wskazah w czasie, wobec czego warto$¢ dryfu
deterministycznego nalezy okre$la¢ przy kazdym wigczeniu zasilania
giroskopdw. Wiaze sie to z dos$¢ dtugim (ok. 1000-1200 s) czasem oczekiwania.
Przy realizacji tych pomiaréw nie uwzgledniano ewentualnych dobowych
wahan temperatury (ktéra wynosita ok. +20°).

4.2 Dryfwlaczenia
Wplyw dryfu wigczenia zostat pokazany na rys. 4. Dryf ten jest funkcjg
Czasu pracy giroskopu, ajego warto$¢ zmienia sie w sposéb wykladniczy.

Uys. 4. Wptyw dryfu wigczenia na mierzong predkos¢ katowa

Mozemy wyprowadzi¢ dwa r6zne modele bteddw, zalezne od stanu czujnika
pomiarowego, mianowicie mozemy rozrézni¢ model: stacjonarny i
niestacjonarny [2].

W modelu stacjonarnym sygnat na wyjsciu idealnego giroskopu jest zerowy
(oczywiscie przy przyjeciu zatozenia, ze badany giroskop nie jest w stanie
zmierzy¢ sktadowej predkosci katowej ruchu dobowego Ziemi). Oznacza to, ze
obiekt na ktérym giroskop jest zamontowany, nie porusza sie. Réwniez w tym
przypadku biad wspoéiczynnika skali nie ma wptywu na sygnal wyjsciowy z
czujnika. Stacjonarny model bledoéw zawierajagcy zmienny w czasie dryf
wigczenia opisany jest ponizszymi zalezno$ciami
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¢; d,d (118)
TWW)~X(P,V\U
gdzie:
tk - oznacza czas dyskretny;
D]} - dryfdeterministyczny z-tego giroskopu w warunkach ustalonych,
D]{ - dryf przypadkowy opisany odpowiednim modelem;
e(tn) - wstepnie estymowana (jeszcze nie kompensowana warto$¢ dryfu
giroskopu), po zakonczeniu procesu przejsciowego filtracji.
W roéwnaniach tych wielkos¢ DI -C 1e{—t/Tu) okresla dryf wigczenia.
Wspdtczynnik CI!' powinien by¢ okre$lony na podstawie biezacych danych
pomiarowych, natomiast stata czasu Tij powinna by¢ okre$lona na podstawie

np. warto$ci Sredniej otrzymanej z wielu zarejestrowanych przebiegow.
Jednakze, w przypadku uwzgledniania dryfu przypadkowego, przyjecie
ustalonej wartosci wspétczynnika Cf/ moze by¢ obarczone duzym bledem.

W modelu opisanym powyzej przyjeto zatozenie, ze wspotczynnik C jest
wyliczany na podstawie wstepnie estymowanej wartosci predkosci katowej
e{in) po zakonczeniu procesu przejsciowego filtracji. Czas in nalezy dobrac

eksperymentalnie. Estymowana wstepnie warto$¢ predkosci katowej jest
otrzymana na podstawie modelu uwzgledniajgcego tylko dryf przypadkowy.

W modelu niestacjonarnym nalezy dodatkowo uwzgledni¢ wspotczynnik
skali

(19

gdzie:
K'® - nominalny wspétczynnik skali;
D° - btad wspotczynnika skali.

Zgodnie z przedstawionym wczes$niej modelem dryf przypadkowy giroskopu

mozemy opisa¢ jako sume: bledu systematycznego, Gaussa-Markowa oraz
btadzenia [5]

(20)
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gdzie
Zm =-Pe*:;+TV (21)
Hi =0 (22)
"0 1 1 1
000 O r
A= 000 o C¢°=L (23)
0 0 0 -l/x

Estyrm”~aikorekqa rrierzonej predkosci katOAei

Predkos ¢ katcwa oé X Rézricapredkos$ci katowa ibasu ®=0.6

go. $0.4
a 2000 40C0 GOB  8C03 10000 12000 14C00 2030 40D 6C00 8000 10000 12X0 14000
Czas[s] Czas[s]
Predkos$¢ katow aestyrrDuvaraX Rardomdryf: b+rrH-rw, —300[s]
Qce
=il
od b
0 2000 40X 9X0 8C00 10020 12000 14000 0 2X0 4000 0030 0000 10000 12000 14000
Czas[s) Oas[s]

Rys. 5. Wyniki estymacji predkosci katowej

Pobudzajgcy szum biaty r)® ma wariancje 2paZ2, gdzie p jest odwrotnoscig

czasu korelacji, a erjest wariancjg procesu dryfu. Wyniki badai numerycznych
przedstawione sg na rys.5. Nalezy zaznaczy¢, ze kluczowa role przy otrzymaniu
poprawnych wynikdéw odgrywa dobér parametrow filtru Kalmana. Lewy gorny
rysunek przedstawia sygnat mierzony, prawy - sygnal po odjeciu
estymowanego dryfu, lewy dolny - estymowang predko$¢ katowa a prawy
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estymowany dryf. Wykresy pokazujg poprawe wskazan. Szumy ktore
pozostaty wynikajg z niedoktadnosci przyjetego modelu. Wazne jest jednak to,
ze sygnat skorygowany ma poprawng warto$¢ srednig, co jest istotne z punktu
widzenia catkowania tego sygnatu.

4.3 Wstepna estymacja predkosci katowej

W zastosowanym modelu zaktadamy, ze obiekt (czujnik pomiarowy) nie
porusza sie lub porusza sie ze stalg predkoscig katowa. Do pomiaréw
zastosowano karte procesorowg typu DS1102-40. Posiada ona dwa
przetworniki A/D 16 bitowe idwa 12 bitowe, przy zakresie pomiarowym +10V.
Dla wspotczynnika skali 22.2 mV/deg/s wartos¢ LSB wynosi odpowiednio
0.0137466 deg/s i 0.22 deg/s.

Wektor stanu uktadu x(t) ma posta¢

*i(0 j predkos¢ katowa (24)
*0= xort) j_przyspieszenie katowe
Roéwnanie stanu systemu ciggtego w czasie
d 50 = + fi w(t)= A *x(/) + B *w(/) (25)
di Lo
Rownanie obserwacji systemu ciagtego
z(f)=D OJ\(t)+v{t) = C m{t) + v(t) (26)
1T T 7 _ 27
F=1+TA G~T B= H=0 0] (27)
0 Lo

Zaktocenia systemu oraz pomiarowe sg dyskretnymi szumami biatymi, maja
wartos$¢ Srednig réwng zeru, znany rozkfad normalny i nie sg wzajemnie
skorelowane

E{vt}=0, E{wk}=0, E{W k}= Rk5k = [r], E{wkwk )= Qkék =[q] (28)
Przyjeto model filtracji opisany zaleznoSciami ( )+( 12). Po rozwinigciu

rownan filtracji z uwzglednieniem przyjetego modelu otrzymano nastepujace
zaleznosci rekurencyjne

IPW(kHK)  P\2(k+K)
PIk-K)  P22(k-rYK)

Ek+1k
(29)
P\ UKK) * [p\2(k kj + PI\(k kjY +ipilfkkj 1Y  (P2(KK) + Plifk-K) y
\PIN(k k) Pzi(kk) PI2(kk)
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PJ(KH\K)
K*4 = P\\(k+|\k) +r (30)
K-, PIk+A\K)
ZRI(C<+H)
) P\(kHk+) P2{kH\k+H)
MO o kstier) PRIk 1)
(I- KPpx(™n7 (I - K])p\2k+K
PI{KA\K) ~ 1P\ IAHE)  P22{k+\'K) ~ ~2P\2(k+\K)
X\(KHVK) + TRKAK) + K\(. ok, X\(kAK)  X2(kH\K)
vi +]jt+! (32)

Xagkeiken_ XUV + B 2{ZkA X\(kHK)  PRaAk+K)
Przyktadowa realizacja filtracji sygnatu z giroskopu przedstawiona jest na
rys.6. Na gérnym rysunku przedstawione sg dane pomiarowe, natomiast na
dolnym sygnat po filtracji. Zauwazalne sg wyrazne zmiany wskazar wynikajgce
z wystagpienia dryfu wigczenia.

Rys. 6. Wyniki estymacji mierzonej predkosci katowej

4.4 Pomiar wspotczynnika skali
W celu oceny rzeczywistej wartosci wspétczynnika skali poddano giroskopy
wymuszeniu statemu o wartosci +800 '7s=0.222 deg/s. Przyktadowy pomiar
przedstawiony jest na rys.7. Zmierzona warto$¢ predkosci odpowiada wartosci
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katalogowej i w rozpatrywanym przypadku warto$¢ S$rednia wyniosta
odpowiednio 0.2229 deg/s oraz 0.2166 deg/s. Podobne wartosci otrzymano dla
giroskopdéw mierzacych predko$¢ katowg w pozostatych dwdch kanatach. Z
uwagi na brak doktadnego stotu obrotowego o wiekszej predkosci katowej nie
prowadzono badan w wiekszych zakresach predkosci katowej (wspotczynnika
skali ijego nieliniowosci).

%

Sygnat mierzony

500 1000 1500 2000 2500 3000 3500

Czas [s]
Sygnat estyrrmeny

0 930 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Oasls]

Rys. 7. Odpowiedz giroskopu X na wymuszenie +800 "/s

5. Estymacja i kompensacja btedéw przyspieszeniomierza

W budowanym modelu 1BSOP do pomiaru predkosci katowej zastosowane
zostaly trzy przyspieszeniomierze piezoelektryczne firmy Analog-Devices typu
ADXL-05. Sg to mate, relatywnie tanie przyspieszeniomierze stosowane
powszechnie w systemach uruchamiania poduszki powietrznej samochodow (w
prostszej i tanszej wersji).

Zrédta bleddéw przyspieszeniomierza, podobnie jak i innych elementow
pomiarowych, mozna podzieli¢ na dwie skladowe - bledu dryfu i biedu
wspotczynnika skali zwanego réwniez btedem czutosci.

Wymuszajac statg warto$¢ przyspieszenia (przy pomocy stotu obrotowego
ustawionego w pionie o odpowiednio duzej rozdzielczosci) otrzymujemy szereg
pomiaréw, ktore moga postuzy¢ do wyliczenia zarowno dryfu, jak i
wspoétczynnika skali (przy zatozeniu, ze zerowych bleddw wspdétczynnika
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skali).

Przy braku odpowiedniego stotu obrotowego mozna estymowac dryf
utrzymujac przyspieszeniomierz nieruchomo - jest on woéwczas wymuszany
przez statg wartoS¢ przyspieszenia. Nie jest mozliwa jednak estymacja
wspoétczynnika skali. Oceniane przyspieszeniomierze zostaty wstepnie
kalibrowane (ustalenie poziomu napiecia odpowiadajgcego Og oraz regulacja
wspotczynnika skali) wykorzystujac poziomowany stot oraz przyspieszenie sity
ciezkosci.

Modele bleddéw przyspieszeriiomierza nie uwzgledniajg w jawnej postaci ich
dynamiki. Takie podejscie jest mozliwe, poniewaz przyspieszenia samolotu
jako funkcje czasu ,,przechodzg” przez przyspieszeniomierze praktycznie bez
znieksztatcenn, z uwagi, ze dobiera sie bardzo duzag (rzedu Kkilkuset rad/s)
czestotliwo$¢ drgan wiasnych przyspieszeniomierzy SNI. Powstajgce bledy
dynamiczne sag niewielkie i majg charakter stochastyczny, uwzgledniany w
funkcjach przypadkowych.

5.1 Estymacja dryfu
Bazujac na ogdélnym modelu dryfu opisanym réwnaniami ( 13)+( 16)
otrzymujemy model dryfu przyspieszeniomierza skiadajacy sie z sumy dryfu
systematycznego, narastajacego i btgdzenia przypadkowego

B(=V,, i=x,y,z (33)
gdzie
(34)
Ki =0 (35)
Vw =V ri(0) (36)

Skfadowa systematyczna jest modelowana jako warunek poczatkowy sktadowej
narastajacej.

1 1 v ~
0 0O a 0
00 1 "
000y, 0
0].[v a + Tl

Na rys. 8 i 9 przedstawione sg wynika estymacji dryfu przyspieszeniomierza
i przyspieszenia dla réznych wartosci poczatkowych sktadowej systematycznej.
Widaé, ze na wynik koricowy wyraznie wptywa dostrojenie filtru Kalmana (w
tym przypadku dobér warunkéw poczatkowych). Oba wykresy pokazujg
poprawe wskazan przyspieszeniomierza. Szumy, ktdre pozostaty wynikajg z
niedokladno$ci  przyjetego modelu. Wazne jest jednak to, ze sygnat
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skorygowany ma poprawng warto$¢ Srednig, co jest istotne z punktu widzenia
catkowania tego sygnatu.

Estymacja i korekcja mierzonego przyspieszenia

) o ROz rica przyspieszenia i dryfu, b —0.0215
Przyspieszenie 0§ X
001
0
001
-0.031
-0.04
5000 10000 1500C 15000
Czas[s]
Przyspieszenie estynrowaneX Random dryf: rarrp+bias+walk
). o 0 —— 1 i
O 0)
0.03
04 x. * -0.04
5000 10003 15000 5000
Czas [s] Czas[s]

Rys. 8. Wyniki estymacji dryfu i przyspieszenia

5.2 Wstepna estymacja przyspieszenia
W zastosowanym modelu zaktadamy, ze obiekt (czujnik pomiarowy) nie
porusza sie lub porusza sie ze statym przyspieszeniem.

xp= 0N P (38)
(0 v {przyspieszenie
Roéwnanie stanu systemu ciggtego
0 1
X(/) = - .X(f)ﬂro m(t)- A s(/)+ Bmv{t) (39)
Rownanie obserwacji systemu ciagtego
Z(0=[o 1]-X(r)+ v(f) = C mX(f) + v(¢) (40)

Odpowiednie macierze systemu dyskretnego maja postac¢
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1 f |O 1
F=1+TA= G~T B= H=[ ] (41)
o i T
Ho*
0 5000 10000 150: 5000 10C00 15000
Czas [s] Czas[s]
Przyspieszenie estyrrowaneX Random dryf: ramp~bias+walk
Czas [s] Gzas [g]

Rys. 9. Sygnat wyjsciowy z przyspieszeniomierza (O g) skorygowany o warto$¢ dryfu

Po rozwinieciu powyzszych réwnan z uwzglednieniem przyjetego modelu
otrzymano nastepujgce zaleznosci rekurencyjne

()= 42)
p2l(k +11k)+ T~ 4-r
p2{k+ lik + )= rK2(k 4-1) (43)
x2(k +1 |k + )= x2(k + 11k)+ K2[z - x2(k +11&)] (44)

Przyktadowa realizacja filtracji sygnatu z przyspieszeniomierza pracujgcego
on-line w $Srodowisku MATLAB/Simulink/DSP (TMS320C31) (bez estymacji
dryfu) przedstawionajest na rys. 10.



336 PTMTS

rufii - 1 i/lz H-
Unit Delay
P22
(U[LHA*TS*TS)(U[L]+q*T& Ts+r) ->0
Digital Clock Switch 24
war_poczatkowe_p22
\R mux --- HUZH TP uiz)-uisp -M3
wejécie_ptsmiarowe
—j 1z ~K-
Unit Delay 1

Rys. 10. Przykladowanteal izacji filtracji przyspieszen - wg zaleznosci ( 42)-( 44)

6. Whnioski

Prezentowana praca przedstawia tylko wybrane problemy jakie nalezy
rozwigzac przy syntezie IBSOP, jest tylko pewnym poczgtkowym etapem i nie
rozwigzuje globalnie wszystkich probleméw. Prezentowane modele bteddw i
wyniki modelowania nie sg ostateczne i nalezy je traktowaé jako punkt
wyjsciowy do dalszych Ibadan. Przedstawione modele btedow w potgczeniu z
modelem btedu catego systemu umozliwig budowe odpowiedniego tiltru
KLalmana. Doktadnos$¢ estymacji zalezy od dokfadnosci modelu bledéw oraz
dostrojenia wspotczynnikéw filtru Kalmana.

Niektére przedstawione tutaj wyniki mozna potraktowa¢ jako krotka
charakterystyke i ocene przydatnosci wymienionych wcze$niej typow
czujnikow dla IBSOP. Przedstawione zostaty rowniez potencjalne ograniczenia
(np. czas nagrzewania giiiroskopu).
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STRAPDOWN INERTIAL MEASUREMENT UNIT ERRORS
ESTIMATION

Albert ORTYL
Zdzistaw GOSIEWSKI

Military University o f Technology, Armament and Aviation Department, Warsaw

Strapdown attitude and heading reference system (SD AHRS) is based on
measuring and processing of angular rates and linear accelerations. Sensors
errors cause additional system errors.  Gyroscope and accelerometers errors
cause both short term as well as long term errors of strapdown altitude and
heading reference system.

The project presented in this paper aims at defining the limits of using
microsensors to measure angular rates and linear accelerations in design 1Mb'.
The micromachined angular rate and acceleration have so many kind oferrors so
before their signals can be useful we should model and draw up procedures of
measuring and estimating the sensors errors. The work includes characteristics of
used sensors, designed errors models, Kalman filters, results of numerical
investigations, conclusions and recommendation for designers.
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MODELOWANIE | SYMULACJA NUMERYCZNA DYNAMIKI
SAMOLOTU PRZY OBCIAZENIU IMPULSOWYM OD
DZIALKA POKLADOWEGO W ZALEZNOSCI OD LICZBY
POCISKOW W SERII.

Aneta OTREBSKA?2
Jerzy Maryniak 12
Jacek A. Goszczynski l

linstytut Lotnictwa, 02-256 Warszawa,
2ITLiIMS Politechnika Warszawska

W opracowaniu przedstawiono model matematyczny oraz wyniki symulacji prze-
prowadzone dla samolotu klasy 1-22 “Iryda" w locie przestrzennym przy strzela-
niu ré6zng liczbg pociskdw w serii z dziatka poktadowego. Przeprowadzono anali-
za wptywu liczby strzatow na wiasnosci dynamiczne samolotu. Wyniki przedsta-
wiono w postaci wykresow.

1. Wstep

Wiasnosci dynamiczne samolotu w fazie strzelania z dziatka poktadowego
sg podstawa oceny samolotu pod wzgledem zastosowania bojowego. Skutecz-
nos$¢ atakdw samolotu na cele powietrzne i naziemne zalezy od jakosci dziatka,
systemu nawigacji i amunicjiloraz od wtasciwosci dynamicznych samolotu.

Rys. i Przyjete uktady odniesienia
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Dotychczasowe analizy dynamiki samolotu w fazie strzelania z dziatka po-
ktadowego byty przeprowadzane w ruchu ptaskim [5], Interesujgcym zagadnie-
niem jest zbadanie wplywu strzelania z dziatka pokfadowego na ruch prze-

strzenny

samolotu. Chcac przeprowadzi¢ takag analize wiasnosci samolotu,

opracowano model matematyczny samolotu (przyjmujac samolot 1-22 jako
obiekt testowy) w ruchu przestrzennym z uwzglednieniem sit pochodzacych od
dziatka. Reakcje oddziatywania dziatka GSz-23t na samolot przyjeto na pod-
stawie badahn przeprowadzonych w Wojskowym Instytucie Technicznym
Uzbrojenia w Zielonce przyjmujac odpowiednie impulsy sity pochodzace od
dziatka (rys.2) [6].

Rys. 2 Przebieg impulsu sity od dziatka GSz23t, W1TU Zielonka

2. Szczegblny model matematyczny samolotu 1-22 “Iryda”
w ruchu przestrzennym z dziatkiem GSz-23t

Zatozenia modelu fizycznego

samolot jest traktowany jako bryfa sztywna o szesciu stopniach swo-
body: trzy przemieszczenia liniowe (xI , yl, zl) i trzy katowe (katy
przechylenia, pochylenia i odchylenia <> 0, 'F ) (rys. 1),
powierzchnie sterowe sa ruchome (nie moga wykonywaé¢ drgan
wiasnych), a ich wychylenia majg tylko wplyw parametryczny na sity
i momenty sit aerodynamicznych;

aerodynamika jest quasi-stacjonarna (uwzgledniono S$cisliwo$¢ po-
wietrza),

atmosfera jest bezwietrzna i nie zaburzona - (zgodna z atmosferg
wzorcows),

sity i momenty sit od uzbrojenia strzeleckiego wprowadzono zgodnie
weztami mocowan dziatka (lys. 3) [6j.
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Roéwnania ruchu samolotu zostaty wyprowadzone przy wykorzystaniu row-
nan Boltzmana-Hamela [1,2] dla mechanicznych uktadéw o wiezach holono-
micznych z uwzglednianiem uproszczer wynikajagcych z przyjetego modelu
fizycznego, symetrii masowej oraz geometrycznej [6] w klasycznych lotniczych
uktadach odniesienia (rys.lI, 3):
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» -roéwnanie ruchow podtuznych:

mfU+ QW - RV ]-Sx(g2+R2)+ SA Q+ PR I=-mgsin0 +

- - pSVI (cxacosficosa +Cyasinficosa- Czasina)+ X Q0+

+Xm8H+XarJJazH+ T, cose TA.+ TPcose TP +
-Fucos@+ Fuksin<p
- rbwnanie ruchéw bocznych:

(V+RV - PW ]+ Sx(R-PQ]- SJ P-RQ ]=mgcos©sinO +

+~pSV'J (- Cxasinfi + Cyacosfj)+ YpP+YrR +Y ,ivSv +

+ Tisin(pTd + TPsine T#
e -rownanie ruchéw wznoszacych:

mj*W+PV-QU"- Sx{g- PR"-Sz(@2+P2)=mgcos0 cosO +

- 2PsVo {C)GCOSPsin a + Cyasn Psin « " CZACOS«)+

+Z2qQ+ZmSH+ZMHaZH - T, cos(pTd- TPcose TP
+ Fusine + Fukcose
» rownanie ruchow przechylajacych:

IXP-(ly-12)QR- Ixy{g- PRj- la{p+ Rg \- lyzfe2- «2)+
+SZ PW -UR - V =mgyccos©cos® - mgzccos©sin  +

+ 2 PSVQi~b(Cmacos /?cosa +Cmasinficosa - Cniasina] +

+LpP +LrR+if'SL +//ydV- T, (yrLcose TAsme L +zr sme>T)+

- TP(yTPoos<pTPsin <P + 2 TPsin<plzP)+ J TL(ori R sine Tazl +
+J TRO)TPRsintp ToP

1)

2

(3)
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» réwnanie ruchow pochylajgcych:

iyQ -ih-h)PR-iM -p2Y s\ » +pv-Qu Y

+Sz U-VR +QW - mgzcsin&-mgxccos ©cosO +

+- pSV,0 \ca(Cmasinficosa + Cmasinficosa- Cnmsina)]+

+MgqQ+MwW+ Ma'8H + M caHaZH + TlLzr_cos<pld +
I; Xjj sin " TpZjp cos (AP TpXjp sin(p™p Acos AT
—J To(DypROB(Fjazp + J rLAFR QOB(pTaz + JIFLATiIP QOB(pjwi
- (Fusine + Fuk cos <p)xk + (Fucos 9+ Flksine)zu
- réwnanie ruchow odchylajgcych:

(5)

-SJ U-VR +QW =mgxccos©cosO + mgycsin© +

+- pSVR[-b(Cmacosficosa + Cmasinfisina - Cnacosa)] +

+NpP+NrR+NASv +NdSL+T, (xTLsing TA.- yTLcoseTz) +
+ Tp{Xj*p sine TP ~y-fp +
+ J TRooTP(Q cos leeP - P sine TeaP)

~p
Powyzsze réwnania zostaty uzupetnione nastepujacymi zwigzkami predko-
Sci liniowych i katowych.

X] =Ucos ©cos +V(cos'Fsin0 sind>- cos sin'F) +
+7(sinOsinT + sin@cos<I>cos<5)

y]=f7cos©sin'F + F(sinXdsin©sinO + cos<J>sinvF)+ n

+ W(sin <sin - sin© + cosd>cos Y)
Z\ - -C/sin© + Fcos©sin<t> + IFcos@cosO (9)
D= p +gsin0Otg0 +i?cos<I>tg0 (10)

0 =QsinO - i?sin V)
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¥ =QsinOsecO +RcosO sec® (12)
- wysokosc¢ lotu: H =-Z] (13)
- predko$¢ samolotu: v2=u2+w2+v2 (14)
. w
- kat natarcia: a = arctg m (15)
- .V
- kat $lizgu: B = arcsin (16)
Vo
f \4,256
- zmiana gestosci powietrza: =pn 1+ — — 17
0¢ p p p\ 44300: (17)

Roéwnania (1)-f-(17) stanowig szczegdlny model matematyczny samolotu w
ruchu przestrzennym, ktory pozwala na przeprowadzenie petnej symulacji nume-
rycznej zmian parametrow lotu samolotu w ruchu przestrzennym w trakcie
prowadzonego strzelania z dziatka poktadowego.

3. Symulacja numeryczna

Program symulacyjny zostat zbudowany w jezyku Fortran 77 z wykorzysta-
niem procedur bibliotecznych tj. zmienno krokowej procedury RKINIT (catko-
wanie rownan rézniczkowych zw-yklych metodg Rungego-Kutty 1V rzedu) oraz
procedur} rozwigzywania uktadu nieliniowych rdwnain algebraicznych
NONLIQ.

Zrealizowano szereg symulacji numerycznych . W niniejszej pracy przed-
stawiono wyniki obliczen wykonane dla nastepujacych warunkéw poczatko-
wych:

» predko$¢ lotu VO=720 [km/h], -

» wysokos¢ lotu h=6000 [m],

» kat toru lotu y=0c,

* masa samolotu m= 6.000 kg,

» Kkat zaklinowania statecznika poziomego a Z+ -2°,

» potozenie Srodka masy wzgledem SCA x =22%

» polozenie dziatka od 1/4 SCA: x*z =3.076 m, zad’= 1.72 m.
» sita odrzutu dziatka: FOfz= 28430 N,

» sita kompensacji dziatka: Fkanp=2980 N

W czasie symulacji prowadzone byto strzelanie seriami 6, 50, 100 i 200
strzatow.
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Na podstawie uzyskanych wynikéw (rys.4 -hlO) mozna zauwazy¢, ze zmia-
ny parametrow lotu sg szybko ttumione. Przy strzelaniu matymi seriami (6
strzatéw) - amplituda zmian kata pochylenia © wynosi okoto 1 stopnia i powr6t
do wartos$ci poczatkowych nastepuje po okoto 600 sekundach od chwili rozpo-
czecia strzelania. Jednoczesnie amplituda zmian wartosci kata natarcia a wyno-
si 1 stopien, a kata Slizgu |3 okoto 0,1 stopnia. Powr6t do wartosci poczatko-
wych nastepuje po okoto 12 sekundach.

ts]

Rys.4 Przebieg zmiany h=f(t)

t[5lj
Rys.5 Przebieg zmiany <= f(t)

Rys.6 Przebieg zmiany 'P = (t)
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Dla wigkszej liczby strzatdbw w serii, czas powrotu do warto$ci poczatkowych
jest dtuzszy. W przypadku serii 200 strzatéw, amplituda zmian kata pochylenia
© wynosi okoto 30 stopni i powrdt do wartosci poczatkowych nastepuje po
okoto 800 sekundach od chwili rozpoczecia strzelania. Charakterystyczna jest
zmiana amplitudy wartosci kata natarcia a i kata $lizgu p. Dla kata natarcia a

siega ona 7stopni, za$ dla kata $lizgu (3 okoto 0,4 stopnia. Powrdt do wartosci
ustalonych nastepuje po okoto 20 sekundach od chwili rozpoczecia strzelania.

Rys.7 Przebieg zmiany © = f(t)

Rys.8 Przebieg zmiany V0 = f(t)

Rys.9 Przebieg zmiany a = (t)

Rys. 10 Przebieg zmiany @= (t)
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Skutkiem wymuszonych strzelaniem z dziatka, zmian parametrow lotu sg
zmiany predkosci i wysokosci lotu samolotu (rys. 4 i 8). Przy liczbie 6 strzatow
powrét do ustalonych wartosci parametréw nastepuje juz po okoto 300 sekun-
dach od chwili rozpoczecia strzelenia, natomiast dla serii 200 strzatow powrot
do ustalonych warto$ci parametréw nastepuje dopiero po okoto 1000 sekun-
dach.

Wszystkie badania symulacyjne zostaty przeprowadzone przy zatozeniu
trzymania drazka przez pilota - tzw. lot z ,trzymanym sterem”. Zatozenie to
pozwala zbadaé¢ wiasnosci dynamiczne samolotu w trakcie uzycia broni strze-
leckiej.

4. Podsunowanie

Wyniki uzyskane z symulacji zostaty pordwnane z wynikami uzyskanymi,
dla ruchu ptaskiego samolotu 1-22 ,Iryda” (dla serii 6 strzatow) [5]. Zmiany
parametrow sg porownywalne, ewentualne r6znice moga wynikaé z przyjetych
zatozen lub danych poczatkowych.

Uzyskane wyniki zostaty rdwniez porownane z wynikami badar poligono-
wych przeprowadzonych przez firmy: sacem, PZL-MIELEC oraz Instytut Lot-
nictwa. [3,4].

Na podstawie uzyskanych wynikéw wida¢, ze najlepiej jest strzela¢ krot-
kimi seriami poniewaz zwigksza to celnos¢ strzelania z samolotu.. Przy wigk-
szej liczbie strzatéw nastepujg zdecydowanie wieksze zmiany parametréw lotu
wptywajace niekorzystnie na celno$¢ strzelania z samolotu (rys. 4).

Prace wykonano wramach projektu badawczego KBN 9T12C 018 13.
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MODELLING AND NUMERICAL SIMULATION
OF AN AIRCRAFT IN 3D-FLICHT SPACE
SHOOTING SERIES FROM DECK GUN DEPENDING ON
THE NUMBER OF BULLETS
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Jerzy maryniak 12
Jacek A. Goszczynski 1

Institute ofAviation, Warsaw,
2Institute ofAeronautics and Applied Mechanics, Warsaw Utmversity o f Technology

This work shows physical and mathematical model  the aircraft witk deck gun
and results of simulation carried out with jet-trmner class 1-22 "Iryda" in
3D-flight space shooting series from deck-gun. Analysis ofthe aircraft dynamics
was conducted during the shooting depending on tm number of bullets. Results
were show in diagrams.

This investigation was supported by State Committee for Scientific Research
(KBN) under grant no 9T12C 018 13.
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MONITOROWANIE OSIAGOW SILNIKOW K-15
NA SAMOLOCIE 1-22 IRYDA

WOJCIECH I. PAWLAK

Instytut Lotnictwa, Warszawa

Przedstawiono wyniki zastosowania oryginalnej metody monitorowania
statycznych  charakterystyk jednowimikowego jednoprzeptywowego
silnika odrzutowego, polegajacej na prostej komputerowej obrébce
zapisbw wybranych parametrow jego pracy. Uzyskane w ten sposéb
wykresy charakterystyk statycznych moga by¢ dostarczane stuzbom
nadzoru eksploatacji po zakonczeniu kazdego lotu lub serii lotdw, po
obrobieniu w naziemnym systemie mikrokomputerowym danych
pomiarowych, zapisanych w pamieci cyfrowego rejestratora,
zainstalowanego na poktadzie samolotu.

1. Wstep

W latach 1996-1998 w Instytucie Lotnictwa w Warszawie zrealizowano
szereg prac w dziedzinie monitorowania i diagnozowania stanu technicznego
prototypowych silnikéw odrzutowych typu K-15 w eksploatacji na
samolocie szkolno-bojowym 1-22 IRYDA [3], Jednym z efektdéw tych prac
jest metoda monitorowania naziemnych osiggowych statycznych
charakteiystyk silnikéw odrzutowych, poprzez komputerowag obrébke
zapiséw wybranych parametréw pracy silnika w stanach nieustalonych.
Metoda jest oparta na twierdzeniu, ze jednowimikowy turbinowy silnik
odrzutowy, traktowany jako sterowane zrodio sity ciggu do napedu
samolotu, moze by¢é w stanach nieustalonych wystarczajgco doktadnie
opisany za pomoca zwyczajnego nieliniowego réwnania rézniczkowego |
rzedu. Kilka dowodoéw tego twierdzenia przedstawiono w [1,2], W jego
wyniku, dla stwierdzenia ze wszystkie parametry pracy jednowimikowego
turbinowego silnika odrzutowego znajdujg sie na linii jego stanow'
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ustalonych, wystarczy stwierdzenie, ze pierwsza pochodna predkosci
obrotowej wirnika ma warto$¢ rowng (dostatecznie bliska) zeru.

Przewaga tej metody nad dotychczasowymi polega na tym, Ze nie
wymaga ona umySlnego realizowania tradycyjnie  rozumianych,
dtugotrwatych ustalonych stanéw pracy silnika, przez co nadaje sie do
wykorzystania w  skomputeryzowanych  systemach  monitorujgco-
diagnostycznych, przeznaczonych do nadzorowanej eksploatacji silnikow
odrzutowych metodga ,,wedtug stanu”. Zapisy przypadkowych przebiegéw
parametrow pracy silnika, wynikajagcych tylko z procesu eksploatacji,
stanowig dla tej metody wystarczajaco dobiy materiat zrodtowy.

2. Przyktad zastosowania

Teoretycznie, metoda nadaje sie do okreslania statycznych charakterystyk
silnika dla petnego eksploatacyjnego zakresu wysokosci i predkosci lotu
samolotu. W praktyce najwygodniej i najtatwiej daje sie jg wykorzysta¢ do
obserwacji charakterystyk naziemnych. Na podstawie bogatego materiatu
statystycznego z eksploatacji samolotu 1-22, egz. Nr 105, ustalono, ze udziat
czasu pracy jego silnikbw na ziemi (w fazie kotowania przed startem,
podczas préb silnikbw przed startem, podczas dobiegu i kotowania po
wyladowaniu) stanowi okoto 20 - 30 % catkowitego czasu pracy silnikow
od chwil ich rozruchu do wylaczenia. Dodatkowo, w procesie obstugi
technicznej samolotu, czesto wykonywane sg specjalne naziemne préby
silnikbw. Wynika z tego, ze faza eksploatacji silnika w warunkach
naziemnych jest bardzo dobrze udokumentowana w pamigci rejestratora
poktadowego. W niniejszym rozdziale przedstawiono przyktadowy zestaw
statycznych charakterystyk silnika K-15, uzyskany na podstawie zapisu
parametrow jego pracy podczas préby naziemnej trwajacej zaledwie ok. 16
minut. Nalezy tu doda¢, ze uzyskanie podobnych charakterystyk metoda
tradycyjng wymagatoby kilku godzin pracy silnika przy nieréwnie mniejszej
liczbie punktow wynikowych.

Dla uzyskania przedstawionych dalej wykresow charakterystyk
statycznych wykorzystano zapisy przebiegéw czasowych nastepujacych
parametrow pracy silnika: predkosci obrotowej (Nts), spadku cisnienia
paliwa w przeptywie przez wtryskiwacze robocze (Dp), cisnienia spietrzenia
powietrza za sprezarkg (P2), cidnienia spietrzenia gazéw wylotowych w
dyszy (P4), temperatury gazéw wylotowych w dyszy (T4) mierzonej za
pomocg zespotu 8 termopar, wskazan sygnalizatora otwarcia zaworéw
przeciwpompazowych sprezarki (Sp). Wymienione parametry, mierzone w
postaci analogowej, przetwarzano na sygnaly cyfrowe, za pomocg 8-
bitowego przetwornika A/D. Czestotliwosci probkowania wymienionych
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parametréw przedstawiono w Tab.l Ustalonymi parametrami w
komputerowej procedurze okreslania charakterystyk statycznych sg warunki
otoczenia (Ph, Th).

Tab.l
Nazwa Czestotliwo$¢ probkowania
parametru [liczba prébek / sek]
Nts 16
Dp 16
P2 64
P4 8
T4 16
Sp 8

W przyjetej metodzie wymagany jest bezinercyjny pomiar wszystkich
parametréw wymienionych w Tab.l. Niestety, warunek ten nie moze by¢
spetniony w odniesieniu do temperatury gazéw wylotowych. Dlatego,
przyjeto dodatkowe zatozenie, definiujgce stan ustalony pracy silnika jako
taki, w ktérym nie tylko pierwsza pochodna predkosci obrotowej wirnika
(dNts/dt) jest réwna zeru, ale réwniez i pierwsza pochodna tempertury
gazow wylotowych (dT4/dt) jest rowna zeru. To dodatkowe zatozenie jest
konieczne tylko do okreslania charakterystyk statycznych: T4 = f(Nts) oraz
Gg = f(Nts) (gdzie Gg - masowe natezenie przeptywu gazéw wylotowych).

Na rysunkach 1-3 przedstawiono przyktadowe przebiegi parametrow
bezposrednio zmierzonych podczas wzmiankowanej préby naziemnej: Nts =
f(t), 14 = f(Nts), Dp = f(Nts). Na rysunkach 4-12 przedstawione wynikowe
charakterystyki statyczne

Zwraca uwage wysokajako$¢ wiekszosci uzyskanych charakterystyk. Ich
cechg szczeg6lng (w poréwnaniu z charakterystykami otrzymywanymi
metoda dotychczasowa) jest bardzo duza liczba punktéw wynikowych.
Widoczne wyraznie nieciagtosci charakterystyk sg spowodowane zmiang
stanu  pracy  (otwarte/zamkniete)  przeciwpompazowych  zaworéw
upustowych sprezarki. Widoczny na rys. 11 rozrzut wartosci temperatury
gazu w dyszy (T4) wynika z nieréwnomiemosci rozktadu pola temperatury i
jego fluktuacj - obserwowanych w przekroju pomiarowym dyszy, w ktérym
ulokowano termopaiy. Duzy rozrzut wartosci jednostkowego zuzycia
paliwa (Cj) w zakresie niskich predkosci obrotowych wynika z narastania w
tym obszarze wzglednego btedu pomiaru sity ciagu (R) metoda posrednig -
na podstawie bezposrednio mierzonej wartosci cis$nienia gazu w dyszy (P4) i
cisnienia otoczenia (Ph). Wymienione rozrzuty wystepujg rowniez przy
dotychczasowych metodach okresSlania charakterystyk statycznych, sa
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jednak, z reguly, kamuflowane, na skutek maltej liczby punktéow
wynikowych. Vj?,'U*; in

t [sek]

Rys. 1 Zapis przebiegu predkosci obrotowej wirnikaw funkcji czasu

40 50 60 70 80 90 AOO HO

Nts [fo rpm]

Rys.2  Zapis przebiegu temperatury gazéw wylotowych w funkcji
predkos$ci obrotowej wirnika
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Dp [kG/cm?2]

Nts [% rpm]

Rys.3 Zapis przebiegu spadku ci$nienia paliwa we wtryskiwaczach
w funkcji predkosci obrotowej wirnika

P2 {kG/cm2]

Nts [% rpm]

Rys.4 Charakterystyka statyczna: CiSnienie powietrza za sprezarka
w funkcji predkosci obrotowej wirnika
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goCm-j

i
40 50 60 70 BO

Nts [% rpm]

Rys.5 Charakterystyka statyczna : Cisnienie gaz6w Wylotowych
w dyszy w funkcji predkosci obrotowej wirnika

o -

n HO
Nts [% rpm]

40 50

Rys.6 Charakterystyka statyczna: Wydatek paliwa
w funkcji predkosci obrotowej wirnika



"ML-VIII” 1998

Nts [orpm]

Rys.7 Charakterystyka statyczna: Sprez sprezarki
w funkcji predkos$ci obrotowej wirnika

Nts [% rpm]

Rys.8 Charakterystyka statyczna: Rozprez w turbinie
w funkcji predkosci obrotowej wirnika

355
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Nts [% rpm]

Rys.9 Charakterystyka statyczna: Ciag silnika
w funkcji predkosci obrotowej wirnika

Nts [% rpm]

Rys. 10 Charakterystyka statyczna: Jednostkowe zuzycie paliwa
w funkcji predkosci obrotowej wirnika
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Nts [% rpm]
Rys. 11 Charakterystyka statyczna: Temperatura gazéw wylotowych

w funkcji predkosci obrotowej wirnika

Gg [kg/sekj

Nts [% rpm]

Rys. 12 Charakterystyka statyczna: Masowe natezenie przeptywu gazow
wylotowych w funkcji predkosci obrotowej wirnika

357
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3. Whioski

Przedstawiona metoda jest przydatna do monitorowania osiggow
silnikbw odrzutowych przy uzyciu poktadowych rejestratorow
cyfrowych

Duza liczba uzyskiwanych punktéw wynikowych pozwala na
precyzyjne okreSlenie rozrzutéw wartosci temperatury T4 wskazywanej
przez termopary, a zatem pozwala na posrednig ocene
nierownomiemosci rozktadéw pdl temperatur ,,goracej czesci kanatu
silnika.

Metoda moze by¢ stosowana réwniez w badaniach silnikow w
hamowniach naziemnych zaktadéw produkcyjnych i remontowych. W
odréznieniu od metody dotychczasowej daje ona duzg liczbe punktéw
wynikowych i pozwala skrécié niezbedny czas pracy silnika.

W przypadku rezygnacji z potrzeby obserwacji charakterystyk
statycznych: T4 = f(Nts) oraz Gg = f(Nts), definicje stanu ustalonego
mozna ograniczy¢ do warunku: dNts/dt = 0. Uzyskane tym sposobem
charakterystyki statyczne bedg zawieraty wiecej punktow wynikowych.
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MONITORING OF PERFORMANCE OF K-15 ENGINES
ON 1-22 IRYDA AIRCRAFT

Woijciech I. Pawlak

Aviation Institute, Warsaw, Poland

Unique and simple method o flong term condition monitoring o fsingle spool / single duct
jet engine has been presented. The method takes use of engine static characteristics
obtained from transient changes o fselected dynamic parameters registered during engine
in-flight operations. The selectedprimary data are stored by digital on-board recorder. In
turn, the data are processed by use simple and quick on-ground procedures, immediately
after particular flight and/or after flight series, by use of common PC equipment. The

results are presented in form ofstatic characteristics, that can be delivered directly to
maintenance and condition control services.



360 PTMTS



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
"ML-VIII” 1998

POROWNANIE METOD KREJINA I PONTRIAGINA
WYZNACZANIA STEROWANIA CZASO-OPTYMALNEGO
W ZAGADNIENIACH MECHANIKI LOTU

JOZEF PIETRUCHA
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Gtéwnym celem pracy jest przedstawienie dwdch metod teorii sterowania
optymalnego, a mianowicie metody I-momentéw Krejna i zasady maksimum
Pontriagina, jako sposob6w rozwigzania zagadnienia czaso-optymalnego.
Uwypuklono podstawowe idee metody Krejna - jako metody mniej znanej, a
zastugujacej na wieksze zainteresowanie w$réd mechanikéw lotu. Metode Krejna
zilustrowano na przyktadzie stabilizacji oscylatora harmonicznego, a nastepnie
poréwnano zalety i wady obu metod napoziomie teoretycznym (zasieg metod).

1. Wstep

Projektowanie wspditczesnego samolotu manewrowego nie jest mozliwe bez
rozwigzania wielu zagadnien, ktére mozna scharakteryzowac jako zagadnienia
wariacyjne [2, 3], W zagadnieniach mechaniki lotu, a szczeg6lnie w dynamice
obiektow ruchomych, czesto spotyka sie sytuacje, w ktdrych nalezy zrealizowac
jakis manewr ,jak najlepiej”, przy czym na ogdt rozumie sie przez to ,jak
najszybciej”. Klasycznym juz przykladem jest zagadnienie: jak natezy
wystrzeli¢ rakiete, aby znalazta sie ona dostatecznie blisko pocisku w mozliwie
najkrotszym czasie? Innymi stowy oznacza to zagadnienia minimalizacji czasu
(zwane zwyczajowo zagadnieniami czaso-optymalnymi lub minimalno-
czasowymi), w ktérych wskaZnikiem jakosci jest czas trwania manewru, a
ogdlniej - procesu. Badanie tego zagadnienia miato powazny wptyw na rozwgj
wspotczesnej teorii sterowania (wg [2], s. 496). Wspdtczesnym przyktadem
takiego zagadnienia jest lot samolotu na zadang odlegto$¢ i powrdt do punktu
startowego przy ustalonym zapasie paliwa. Do dziedziny mechaniki lotu, ktorej
rozwoj jest szczegoblnie uzalezniony od wyznaczenia optymalnych warunkéw
lotu nalezy technika rakietowa [4],
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Tradycyjnie zagadnienia minimalno-czasowe rozwigzywane sg na podstawie
zasady maksimum Pontriagina (np.[2, 3, 8]). W pracy niniejszej przedstawiono
takze odmienne podejscie, ktére opiera sie na koncepcjach analizy
funkcjonalnej, gdzie jest znane jako zagadnienie I-momentdéw, nazwane tutaj
metodg Krejna [1]. Wprawdzie zasada Pontriagina jest metodg ktéra daje
narzedzie uniwersalne, ale prowadzi jednak do zmudnych obliczen, nie dajac
przy tym wgladu w ich sens fizyczny. Z kolei metoda Krejna dotyczy tylko
modeli liniowych, co oczywiscie ogranicza jej zasieg zastosowan, ale daje
woéwczas znacznie wieksze mozliwosci niz ZMP.

Celem pracy jest omowienie cech charakterystycznych obu metod oraz
wstepne poréwnanie ich wad i zalet.

2. Model samolotu jako obiektu sterowania

Wyboér modelu fizycznego, a nastepnie budowa modelu matematycznego,
zalezy od zagadnienia mechaniki lotu, ktore nalezy rozwigzac. Jesli nie bedg to
zagadnienia aeroelastycznosci, to samolot moze by¢ traktowany jako bryta
sztywna. Modelem matematycznym dla takiego modelu fizycznego jest uklad
dwunastu nieliniowych réwnan rézniczkowych. W zapisie ogélnym majg one
postac:

x =f(x,u) (D

y=h(x) )
gdzie symbole f(.,.) oraz h(.) oznaczajg znane funkcje (zob. np. [6, 11, 12]).
Symbol x oznacza wektor stanu, ktory obejmuje cze$¢ dynamiczng,
tzn.wielkosci U, V, W; P, Q, R oraz cze$¢ kinematyczng tzn. wspotrzedne
opisujace potozenie przestrzenne samolotu.

Symbol u oznacza wektor sterowania, na ktory' skladajg sie potozenia
wszystkich urzadzen sterujacych. Zwykle sg to: ster wysokosci, ster kierunku i
lotki oraz dZzwignia sterowania napedem, np. ciggiem silnika. Na samolotach z
uktadem czynnego sterowania mogato by¢ powierzchnie dodatkowe, np. strejki
lub ptetwy podkadtubowe.

Wzigwszy pod uwage fakt, ze brak jest odpowiedniej teorii dla przypadku
ogolnego, zajmiemy sie tylko modelem liniowym w postaci

*()= Ax(/)+ Bu(0 3
gdzie A i B sg macierzami stanu i sterowania o wymiarach nxn i nxr,
odpowiednio.

Ze wzgledéw technicznych na wektor sterowania naktada sie ograniczenia,
ktdre na ogdt zapisuje sie jako

Ui <GJ 7=1,..r (4)
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3. Sformutowanie zagadnienia

Niech dynamika lotu samolotu bedzie opisana modelem w postaci (3). Z
wielu wariantéw sformutowania zagadnienia wybieramy ten, ktory najlepigj
odpowiada celowi sterowania - tutaj jest nim stabilizacja, ktdrg mozna opisa¢ w
ten sposob:

x (f0)= x0 x(tf)=xf (5)
Zaktadamy, ze stan poczatkowy xO jest zadany, a stan konicowy xf nalezy
osiggnaC. W praktyce przyjmuje sie czesto, ze
x(tf ) =0 (6)
€O nazywa sie utrzymywaniem stanu w poblizu zera.

Formutujemy nastepujace zagadnienie, nalezy wyznaczy¢ takie sterowanie
u(t), ktére przeprowadza samolot ze stanu poczatkowego do stanu koricowego
w najkrotszym czasie, przy czym nie moze ono przekroczy¢ z goéry ustalonych
wartosci Gj (zob. (4)). Oczywiscie, poszukiwane sterowanie musi réwniez
spetnia¢ réwnanie (3).

Aby sformutowane zagadnienie uczyni¢ obiektem teorii sterowania
optymalnego, jest rzeczg niezbedng dobranie pewnej wielkosci o charakterze
funkcjonatu, zwanego wskaznikiem jakosci. Dos¢ ogdlny wskaznik ma postac

| Ax,u)dt (7
0
gdzie (p jest tzw. funkcjg strat chwilowych, ktora jest kazdorazowo dobierana.
Posta¢ te trzeba teraz skonkretyzowaé w celu ujecia zagadnienia czasu
najkrotszego. Zabieg typowy polega na przyjeciu, ze

em1 (8)
dzieki ktéremu otrzymujemy wskaznik w postaci
1 =tf 9

czyli tzw. zagadnienie z czasem swobodnym.
Nie jest to jedyna mozliwo$¢; w zagadnieniach mechaniki lotu czesto
spotyka sie nastepujgce nietypowe wskazniki jakosci:
H

T — i = f — SL---——o (i0)
H F sin vy } R(V ,y)

Pierwszy z nich wyraza czas wznoszenia si¢ na wysoko$¢ H, natomiast drugi -
czas wykonania zakretu o promieniu R. W obu wskaznikach V i y oznaczajg,
odpowiednio, predkos¢ lotu i kat pochylenia toru lotu.
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4. Zasada maksimum Pontriagina

Cechg charakterystyczng metody Pontriagina jest  wystepowanie
pomocniczej funkcji skalarnej H, zwanej hamiltonianem, ktéry jest

zdefiniowany wzorem
n

H =Hxu\i) =<p+\[rf=-¢ +frV=—<P+£ Vitft NN

1=1

gdzie: 9 - funkcja podcatkowa we wskazniku (7); f wektor predkosci zmian
stanu, bedacy prawg strong réwnania (1); W - sprzezony wektor stanu, ktory
jest zdefiniowany przez rownanie rdzniczkowe

8H _8e dfT nr.

Po wykorzystaniu definicji hamiltonianu (11), réwnanie (12) mozna
przedstawi¢ w postaci

i-— -f (13)

Réwnania (12) i (13) nazywamy réwnaniami kanonicznymi.

Zasada maksimum gtosi, ze sterowanie optymalne nadaje hamiltonianowi
(11) warto$¢ maksymalng. Realizacja tego warunku jest zwykle raczej
ktopotliwym etapem wyznaczania sterowania. Dodatkowego kiopota
przysparzajg tzw, warunki transwersainosci, tzn. warunki poczatkowe lub
koricowe dla zmiennych sprzezonych.

Dla zagadnienia sformutowanego w rozdz.3 hamiltonian (11) przybiera
postac

= -1 +\|/r (Ax + Bu) (14)
w ktorej juz uwzgledniono relacje (3) i (8),
Sterowanie, ktére maksymalizuje hamiltonian (14) jest dane wzorem
u*(0 =Gsgn( B 7)) (15)
gdzie G jest wektorem ograniczen na sterowanie (zob. (4)).
Jezeli znamy warunek poczatkowy dla wektora sprzezonego, to wzér (15) z
wykorzystaniem réwnania (12), przybiera posta¢
u*(0 =G sgn exp(-Arf)'F0) (16)
Prawo sterowania (16) jest zatem sterowaniem przekaznikowym (powszechnie
stosowana jest nazwa nieco zargonowa, a mianowicie sterowanie typu ,,bang-
bang”; polskim odpowiednikiem mogtby by¢ zwrot marynarski ,,cata naprzod-
cata wstecz”). Realizacja sterowania minimatno-czasowego wymaga wiec
zastosowania regulatora przekaznikowego.
W przypadku og6lnym tok postepowania przy wyznaczaniu sterowania

optymalnego u* jest podany na str.427 w [9], z ktérego nie wynika, niestety,
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zaden algorytm. Tymczasem wiadomo, Ze pojawia sie wowczas tzw.
zagadnienie dwubrzegowe, ktérego rozwigzanie jest zwykle gtéwng trudnoscig
rozwigzania catego zagadnienia czaso-optymalnego, gdyz metody numeryczne
prowadza na 0g6t do zagadnien zle uwarunkowanych.

5. Metoda Krejna

Cechg charaktery styczng metody Krejna jest to, ze sterowania musza byc¢
elementami pewnej przestrzeni sprzezonej do tej przestrzeni funkcyjnej, ktéra
zawiera informacje o wiasnosciach uktadu sterowanego (poprzez macierz
fundamentalng). Metoda ta wymaga, aby ukitad byt liniowy wzgledem stanu i
sterowania. Warto przy okazji zauwazy¢, ze metoda 1-momentéw byla
historycznie pierwszg metoda, dzieki ktorej wyznaczono sterowanie optymalne
w sensie minimum jego normy dla zagadnienia dwubrzegowego z ustalonym
czasem procesu. Metoda umozliwia uzyskanie prawa sterowania po
rozwigzaniu pewnego zadania pomocniczego.

W celu uzyskania postaci 1-momentdéw przedstawmy rozwigzanie réwnania
(3) w postaci (por. (4.103) w [7])

tf
x = X (Ox0+Jk (f,r)B(T)u dr 7)
0
gdzie X(t) jest macierzg fundamentalng unormowang uktadu swobodnego (tzn.
bez sterowania), natomiast K oznacza macierz Cauchy’ego w postaci

K (2,t )=X ()X -10 ) (18)
Po lewostronnym pomnozeniu réwnania (17) przez odwrotng macierz
fundamentalng i wykorzystaniu warunku (5b) otrzymamy

/
X~1(tf )x/ = x0+Jx _1(r)[B(r)u]rfr (19
0
Teraz, po wprowadzeniu oznaczen
a(tf) m X 1(tf )Xf - X0 (20)
H (f) S X -1(0B (t) (1)
rownanie (19) mozemy przedstawi¢ w postaci
tj
a(y = |h (rHu(r)rfr (22)

Catka po prawej stronie réwnania (22) nazywa sie momentem funkcji u(t)
wzgledem funkcji H(t): jest to zatem uogélnienie dobrze znanego pojecia
momentu wystepujacego np. w mechanice ogdlnej. Istniejg dwa sformutowania
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zagadnienia momentow (zob. np. [5, 13]). Tutaj przedstawimy to, ktore
obejmuje rozwazane zagadnienie minimalno-czasowe. Nalezy zatem

wyznaczy¢ takie sterowanie u(t), aby samolot osiagnat stan koncowy x? w
minimalnym czasie i zeby to sterowanie spetnito ograniczenie

(tf r }
(= .
I'i= z Mor* < (23)
Vo j=I
gdzie / jest z gory zadang liczbg dodatnig (stad wihasnie wywodzi sie nazwa
omawianej metody), natomiast jd~I (dla p —2 funkcjonat (23) przedstawia

energie potrzebng do sterow'ania).
Podstawg rozwigzania zagadmenia 1-momentéw jest twierdzenie
Krasowskiego  (zob. rozdz. XVI w [5]): jezeli cigg funkcji

hi(/)e Lq(t0,tf) , g > 1, przy czym

L+ i-. 1 (24)
to spetnienie nierownosci
9 AN
| </ f Mo (25)

2= 1 i=1

jest warunkiem koniecznym i wystarczajacym na to, by istniata funkcja u(t)
bedaca rozwigzaniem zagadnienia momentow.

W dowodzie warunku wystarczajgcego narzuca si¢ zadanie dodatkowe na
parametry' i; (ktore pojawiajg sie w zatozeniu (25))

(26)
E1
Na podstawie wspomnianego twierdzenia mozna otrzymac¢ prawo sterowania
w postaci

u(0= /?laH (0r_1sgn gH (0 (27)
dla te (tO,t*f ) , gdzie t* jest poszukiwanym czasem optymalnym;
wyznaczy¢ go mozna z warunku

<28)
w ktorym X dane jest wzorem



"ML-VIII™ 1998 367

(<
| mm jwh cor d (29)
V 0
gdzie dla skrécenia zapisu wprowadzono oznaczenie
5 H (O = é-—l«-*-(») (30)

6. Przykiad: sterowany oscylator harmoniczny

Dla ufatwienia prezentacji metody Krejna wybieramy przykiad, ktéry zostat
rozwigzany w ksigzce [2], str. 556 za pomocg zasady Pontriagina. Warto
wszakze zauwazyé, ze takim samym modelem moze by¢ opisane sterowanie
katem natarcia (str.80 w [10]).

Rozwazymy zatem obiekt opisany modelem

ij +co2g -u(t) (31)
z warunkami poczatkowymi
?(0)="0 9(0) =q0 (32)
Rownanie stanu ma zatem postac
0 1
-a2 0 (33)

Cel sterowania mozna wyrazi¢ poprzez zadanie

J o*i ("1 )1 = jol (34)
| *2 (¢ £ )j ~ 10

tzn. zerowanie sie stanu koncowego czyli catkowite wyttumienie drgan.

Macierz fundamentalna dla ukfadu swobodnego ma posta¢

cos cot —sin ot
X(O: — (Osin axt cos(SLEBt
za pomoca ktorej otrzymujemy
«i=-90 «2=~4 (36)
hx(t) - —i sin(ot h2(?)=cosoX (37)

po wykorzystaniu wzoréw (20) i (21).
Po podstawieniu zaleznosci (36) i (37) do réwnania (22) otrzymujemy
rownania catkowe
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[ (sin (ot)u (?)dt=wmq0
(38)
r
j (cos mt)u(t)dt- - qo
0
ktore stanowig posta¢ momentow dla rozwazanego oscylatora.
Teraz nalezy rozwigza¢ zadanie pomocnicze polegajace na minimalizacji
funkcjonatu

[ =jfs$ p9)
0V i=1

z warunkiem dodatkowymi

fiaj+£2a2-=1 (40)
W dalszymi ciggu, w celu uzyskania prostych wzoréw, bedziemy rozpatrywali
tylko niezerowe wychylenie poczatkowe. Taki przypadek wystepuje najczesciej
w praktyce. Dla niezerowej predkosci poczatkowej sposdb postepowania
pozostaje bez zmian.
Po zastosowaniu metody nieoznaczonych mnoznikéw Lagrange’a otrzymujemy
nastepujace wartosci optymalne

* cos 2 (0 tf -1

1~ @wqO0(20)tj- + sin 2ct") (41)

¢; = ——

m o
Po podstawieniu wzorév(a/ (41) do funkcjonatu (39) otrzymujemy jego
warto$¢ minimalng

/.

=_ i (42)
cogl (2cotf + sin 2catf )

W2z06r (42) mozna zastosowac do ustalenia zwigzku miedzy energig sterowania
12 i czasem ttumienia drgan

(43)

mm

gdzie oznaczono
2cotf +s'm2cotf
<(>) - oy 44>
Sterowanie czaso-optymalne otrzymujemy na podstawie wzoru (27) i ma
ono postac
u(t)=co q08 */){« *cos mt+I;lsin at} (45)
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w ktorym czas t* wytlumienia drgan spowodowanych wychyleniem

poczatkowym g0 nie jest jeszcze znany. tatwa mozliwos¢ uzyskania prostego
wzoru daje zatozenie, ze czas ten jest réwny catkowitej liczbie potokresow
drgan swobodnych, tzn. (otf =m. Wdéwczas sterowanie (45) przybiera bardzo

prostg postac

u()y= ™ sinat dla te< 0,— > (46)
m (00

8. Zakonczenie i wnioski

Jednym ze wskaznikéw efektywnos$ci samolotow manewrowych jest czas
potrzebny do wykonania zadania bojowego. W zwiazku z tym wytonito sie
zagadnienie sterowania realizujgcego to zadanie w minimalnym czasie. Typowa
metodg rozwigzywania takich zagadnien jest zasada maksimum Pontriagina
(ZMP). Wprawdzie ZMP jest metodg ktdra daje narzedzie uniwersalne (m.in.
w tym sensie, ze obejmuje takze modele nieliniowe - zob. np. [4]), ale prowadzi
jednak do zmudnych obliczen (zob. przyktad w [2]), nie dajac przy tym wgladu
w ich sens fizyczny. Z tego powodu w pracy zaproponowano zupetnie inne
podejécie, a mianowicie metode 1-momentdw, nazwangtutaj metoda Krejna.

Metoda Krejna dotyczy tylko modeli liniowych, co oczywiscie ogranicza jej
zasieg zastosowan, ale daje wowczas znacznie wieksze mozliwosci niz ZMP. W
szczegolnosci trzeba podkresli¢, ze model dynamiki obiektu w postaci

x(0= Ax(0+ Bu(O +w (O 47
gdzie w(t) jest wektorem funkcji zadanych (mogg to by¢ np. stale dzialajace
zaburzenia), do$¢ fatwo mozna wkomponowac w posta¢ momentdw. czego nie
da sie powiedzie¢ 0 ZMP.

Na koniec nalezy zauwazy¢, ze kryterium czasu najkrotszego w wielu
przypadkach nie jest najlepszg miarg jakosci uktadu. Do ujemnych stron nalezy
m.in. duze zuzycie energii potrzebnej do realizacji prawa sterowania typu
,bang-bang” W tym konteks$cie metoda Krejna takze zastuguje na wyrdznienie,
gdyz ujmuje zadania bardziej naturalne, do ktérych mozna zaliczy¢ zadany z
géry czas wykonania zadania oraz minimalng energie na wykonanie tego
zadania (szczeg6ty w pracy [13]).
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Praca wykonana w ramach projektu badawczego KBN nr 9T12C 01813
COMPARISON OF KREIN AND PONTRYAGIN METHODS

CALCULATING OF MINIMUM TIME CONTROL
IN FLIGHT MECHANICS PROBLEMS

JOZEF PIETRUCHA

Institut o fAeronautics and Applied Mechanics, Warsaw University of Technology

The primary purpose of the paper is the presentation o f two methods of optimal
control theoiy, namely: the method of Krein's |-moments and Pontryagin
maximum principle, as the means to solve the minimum time problem.
Fundamental ideas ofthe L-problem of moment theory have been accentuated,
because this problem claims bigger attention, but is not commonly known among
flight mechanicians. The Krein method has been illustrated via an example of
harmonic oscillator stabilization. Finally, advantages and disadvantages of both
methods were comparised on the theoretical level (the range o fmethods).
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ZAGADNIENIA STABILIZACJI
SPREZYSTYCH OBIEKTOW LATAJACYCH
NA PODSTAWIE KONCEPCJI
STEROWANIA LOKALNIE OPTYMALNEGO

JOZEF PIETRUCHAL, KRZYSZTOF SZAFRAN2
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Jest to praca z zakresu analitycznego projektowania regulatora do stabilizacji
odksztalcalnych statkéw powietrznych opisanych za pomoca modelu dyskretnego.
Gtéwnym celem pracy jest przedstawienie mato znanej, lecz efektywnej metody
sterowania lokalnie-optymalnego, za pomocag ktérej mozna przezwyciezy¢
trudnosci znanej metody Kalmana-Letowa. Wyznaczono prawo sterowania
zapewniajace ruch o zadanym stopniu statecznosci. Wskazano na zagadnienia,
ktére nalezatoby rozwazy¢ w przysztosci.

1. Wstep

Zatozenie przyjmowane powszechnie w mechanice lotu . ze obiekt latajgcy
jest ciatem sztywnym prowadzi w niektorych sytuacjach do znacznych btedow' i
woweczas przy projektowaniu uktadéw stabilizacji trzeba uwzgledniaé¢ wiasnosci
sprezyste obiektu latajacego.

W pracy przedstawiono metode wyznaczania prawa sterowania lokalnie-
optymalnego dla obiektéw latajgcych modelowanych liniowymi réwnaniami
rézniczkowymi zwyczajnymi w postaci

x(t) = Ax(t) + Bu(t) x(t0) = Xqg Q)
gdzie: A. x(t) - macierz i wektor stanu; B, u(t) - macierz i wektor sterowania;
x0- stan poczatkowy obiektu.

Tematyka pracy nalezy do analitycznego projektowania uktaddw sterowania
obiektami dynamicznymi i obejmuje wiele zagadnien (niektére z nich
omowimy w rozdz. 5). Rozwazono tylko znaczenie sterowania lokalnie
optymalnego w przyblizonej syntezie sterowania obiektem latajgcym, ktéry da
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sie zamodelowa¢ w postaci réwnania (1). Z tego powodu duzg role w pracy
odgry wa modelowanie.

2. Modelowanie sprezystych obiektow latajgcych

2.1. Modele o statych roztozonych

Modelowanie obiektu latajgcego jako ciala sztywnego w niektorych
sytuacjach jest niedopuszczalne i przy projektowaniu uktadéw stabilizacji
trzeba uwzglednia¢ wiasnosci sprezyste tego obiektu. Sytuacje takie zdarzajg sie
najczesciej przy7badaniu samolotéw o duzym wydtuzeniu powierzchni nosnych
i dtugich rakiet balistycznych. Typowym modelem takich obiektow jest model
belkowy, ktdry ma postac¢

2
. ,52w d S5zw  _
MQ()_a/t\i+ Bl 5x2 = Pa(x) @)

gdzie: w(x,t) - ugiecie belki; // oraz El - masa belki na jednostke jej
rozpietosci oraz sztywnosc¢ belki na zginanie; Pz(x,t) -jednostkowe obcigzenie
ciggte belki. Modele tego typu nazywamy ciggtymi, ale dla uniknigcia
nieporozumien lepiej uzywac nazwy ,,modele o statych roztozonych”.

Model (2) jest réwnaniem czastkowym i dlatego dla skonkretyzowania
zagadnienia nalezy” dobra¢ warunki brzegowe. Dla ustalenia uwagi zatézmy, ze
rownanie (2) opisuje ruch rakiety. Wéwczas mamy do czynienia z belkg
swobodng na obu koncach, co przejawia sie w postaci warunkéw brzegowych

daw{o,t) _Q d3w(°,Q_0
dx2 ’ dx3
gdzie w(o,r) oznacza odksztatcenie belki najednym lub drugim koficu.
W formie najogdlniejszej model o statych roztozonych mozna przedstawi¢ w
postaci nastepujacego zagadnienia granicznego:
Aw=f, weQ, 4

BjwL =8j" y=W (5>
gdzie: A - operator rdzniczkowy (ogdlnie nieliniowy i niestacjonarny); w -
wspotrzedna stanu; f - oddziatywanie zewnetrzne ; Bj - operator warunkdw
brzegowych; g, - pewne funkcje okreslajace warunki brzegowe w liczbie s.

2.2. Modele o statych skupionych

Poniewaz teoria sterowania dla modeli o statych roziozonych jest stabo
rozwinieta, wiec postugujemy sie modelami dyskretnymi sprezystych obiektow
latajacych. W celu zbudowania takiego modelu zastosujemy dyskretyzacije
modalng. Przedstawiamy zatem ugiecie w postaci
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ono nastepujace: stabilizacja polega na zapewnieniu uktadowi statecznosci
asymptotycznej w sensie Lapunowa [5], Warto przy tym podkresli¢, ze jest to
punkt widzenia gtéwnego konstruktora.

Rozwazmy model, w ktorym nie uwzgledniamy ani zaburzen losowych, ani
btedow pomiarowych. Zagadnienie stabilizacji mozemy wowczas sformutowac
w sposoOb nastepujacy: dany jest model matematyczny ruchu obiektu w postaci

x =f(x,u,t) (12)
w ktérym na wektor sterowania u(t) i na wektor stanu x(t) natozone sg pewne
wymagania dotyczace istnienia i jednoznacznos$ci rozwigzania réwnania (11).
Nalezy wyznaczy¢ taki wektor sterowania u(x), ktdry zapewnia procesowi x(t)
stateczno$¢ asymptotyczna.

Zauwazmy, Ze na razie nic nie méwilismy o optymalnos$ci. Dopiero z chwilg
zazadania od procesu przejsciowego realizacji specjalnych postulatow, i to w
postaci pewnego funkcjonatu, mamy do czynienia ze stabilizacjg optymalna.

Potrzeba szybkiego wyznaczania sterowania na podstawie stanu ukfadu
sterowanego, spowodowaty rezygnacje z doktadnego rozwigzywania zagadnien
sterowania optymalnego na rzecz poszukiwania sterowan dopuszczalnych, tzn.
takich, ktore spetniajg warunek statecznosci. Wydaje sie, ze sterowanie lokalnie
optymalne jest tutaj dobrym przyktadem .

3.2. Zagadnienie Kalmana-Letowa
Dlajasniejszego przedstawienia koncepcji sterowania iokalnie optymalnego
rozwazmy tzw. zagadnienie Kalmana-Letowa (w literaturze rosyjskiej znane
bardziej pod nazwa analityczne projektowanie regulatora). Polega ono na
wyznaczeniu sterowania stabilizujgcego ruch obiektu opisany modelem w
postaci (10), tzn. szukamy sterowania u(t), nalezagcego do Kkiasy funkcji
odcinkami ciagtych, dla ktérych zachodzi warunek
tI! mXx (1)=0 (13)

Zadanie dodatkowe, co do procesu przejsciowego wyrazamy za pomoc
funkcjonatu, zwanego kwadratowym wskaznikiemjakosci
@

/=y j(x 7Qx + urRu)efr (14)
0
ktéry ma przybra¢ warto$¢ minimalng dla sterowania optymalnego.
Tak sformutowane zagadnienie ma jednoznaczne rozwigzanie optymalne;
stanowi je prawo sterowania wyrazajace sie wzorem

u(t)= - r 1IBTKx(t) (15)
gdzie K jest macierzg symetryczng dodatnio okre$long. Macierz te wyznacza
sie z nieliniowego réwnania algebraicznego

KBR_1BrK -K A-ArK-Q =0 (16)
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w{xj) = Y JPX) qM) (6)
i=\
gdzie: 4(x) - postacie wiasne belki; qi(t) - wsp6trzedne normalne. W wyniku
takiej dyskretyzacji otrzymujemy réwnanie
Mijt Kg = F(t) ?
gdzie

M ®

sg, odpowiednio, masg i sztywnos$cig uogélniong, a F(t) jest sitg uogdlniong
dang wzorem

FJ() =jP 2(x,t)0]dx 9)

W podobny sposdéb mozna przedstawi¢ bardziej skomplikowane elementy
konstrukcyjne, jak np. plyty i powiloki (zob. [2]). Dla catej konstrukcji
stosujemy MES otrzymujac formalnie te samg posta¢ modelu, co (7), ale z
innymi elementami macierzy.

2.3. Sterowane obiekty latajgce

W zaleznosci od charakteru rozpatrywanego zjawiska, sterowanie moze
wchodzi¢ badZ w skiad oddziatywan zewnetrznych w réwnaniu (4) i wéwczas
jest to sterowanie strukturalne, badz w skiad operatora A, co daje sterowanie
parametryczne, badz w sktad warunkéw brzegowych (5), co tworzy sterowanie
brzegowe. W nin. pracy zajmiemy sie sterowaniem strukturalnym, ale
ograniczymy sie tylko dla operatorow zwyczajnych.

Po wprowadzeniu wektora stanu x =[g>qY réwnanie (7) mozna przedstawic
W postaci

i =Ax +Bu (10)

0 1 0

= B u F (t) 11
A MK o — (1)

W ten spos6b pokazalismy jak dochodzi sie do modelu (1) ze Wstepu.
3. Geneza koncepcji sterowania lokalnie-optymalnego

3.1. Sformutowanie zagadnienia

W literaturze fachowej przez stabilizacje rozumie sie czesto ,regulating the
aircraft’s response” (p. 8 w [6]). Niestety, takie okreslenie jest mato przydatne,
gdyz nic nie moéwi o tym jak ta odpowiedzig sterowa¢. Tymczasem okreslenie
»robocze”, ktore tutaj wykorzystamy mozna znalez¢ juz w pracach Letowa i jest
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zwanego algebraicznym rownaniem Riccatiego (ARR). Po podstawieniu
prawa (15) do (10) otrzymujemy réwnanie ruchu uktadu zamknigtego

X = Fx a7
gdzie macierz sprzezenia zwrotnego danajest wzorem
F=A-BR BrK (18)

Najwazniejszg cechg prawa (15) jest to, ze zapewnia ono stateczno$¢ uktadu
sterowanego nawet wowczas, kiedy uktad swobodny jest niestateczny. Innymi
stowy prawo (15) gwarantuje spetnienie warunku

Re At(L) <0 (19)
czyli wyznaczone prawo sterowania realizuje postulat statecznosci
asymptotycznej.

Ze wzgledu na liniowy charakter réwnania ruchu (10) i forme kwadratowg
we wskazniku jakosci (14), zagadnienie Kalmana-Letowa nazywa sie tez
analitycznym projektowaniem regulatora (APR), a urzadzenie sterujace
realizujgce prawo sterowania (15) nosi nazwe regulatora liniowo-kwadratowego
(RL-K).

Oprdcz niewatpliwych zalet RL-K, jakimi sg liniowo$é i stacjonamo$é
prawa sterowania (15), wystepuje takze wada ,organiczna , ktéra wiasciwie
eliminuje APR jako narzedzie syntezy. Wadg tg jest konieczno$¢ ,,recznego”
dobierania macierzy wagowych we wskazniku jakosci, co czyni z APR metode
prob i btedow.

3.4. Koncepcja sterowania lokalnie optymalnego
Terminem tym (wg [7], str.300) bedziemy nazywali sterowanie, ktore

wybieramy w kazdej chwili na podstawie minimalizacji wielkosci skalarnej
t

J =V +Jur (ORu (O (20)
)
V = xT(t)Sx(t) (22)

gdzie S i R sg pewnymi macierzami dodatnio okreslonymi i symetrycznymi, na
razie nieznanymi. Warunek optymalnosci lokalnej ma postac¢

mmd® (22)
wp dt

gdzie pochodng wyznacza sie na trajektoriach mchu uktadu (10).
Prawo sterowania lokalnie optymalnego, wyznaczone na podstawie warunku
(22) dane jest wzorem (zob. [1])

u(t) = - R 1BTSx(t) (23)
z ktérego wynika, ze po ustaleniu macierzy B (co nastepuje na etapie
modelowania), prawo to jest catkowicie zdeterminowane przez macierze
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wskaznika (20). Nalezy jednak podkresli¢, ze niewlasciwy wybdr macierzy S
moze spowodowaé skutek przeciwny do zamierzonego, czyli destabilizacje
obiektu, ktdry nalezato ustateczni¢. Oznacza to, ze trzeba narzuci¢ jaki$
warunek zabezpieczajacy przed taka sytuacja. Wystarczy w tym celu postuzy¢
sie funkcjg Lapunowa (zob. np. [8])

t -pV (24)
dt

gdzie p jest pewng liczbg dodatnia, kt6ra trzeba dobra¢. Zajmiemy sie tym w
rozdz.4.

4. Regulator o zadanym stopniu statecznosci

Wyznaczanie nastaw regulatora gwarantujgcego zadany z gory stopien
statecznosci nalezy do zakresu syntezy i jest na og6t zadaniem trudnym.
Okazuje sie jednak, ze za pomocg koncepcji sterowania lokalnie optymalnego
synteze przeprowadza sie dosyc¢ fatwo, a co takze ciekawe niejako ,,po drodze
zapewniania sterowania stabilizujacego.

Najpierw podstawmy prawo sterowania (23) do rownania (10) w celu
otrzymania réwnania ruchu uktadu zamknietego

X = Lx (25)

gdzie macierz sprzezenia zwrotnego dana jest wzorem
L=A-BRBTrS (26)
Po podstawieniu (21) do (24) z uwzglednieniem (23) otrzymujemy réwnanie
2SBR -1BrS- SA - ATS= /IS (27)

ktorego rozwigzanie zapewnia oba cele. Aby to wykazaé postuzymy sie
podstawowymi faktami z analizy modalnej (zob. Chap.2 w [9]): jezeli macierz
L ukfadu ma nréznych wartosci wiasnych X (i = I,...,n), to ma réwniez n
odpowiadajacych im wektoréw wiasnych < (i = 1,...,n) liniowo niezaleznych,
ktdre zwigzane sg relacjami
Lep, = (28)
il = a>; (29)
gdzie gwiazdka oznacza wielkoSci sprzezone. Po pomnozeniu lewostronnie
réwnania (28) przez <p'S, a réwnania (29) prawostronnie przez S, oraz
dodaniu wynikow obustronnie, otrzymujemy réwnanie
(P*(SL + LrS)(p, = ReA(L) ¢*Sg, (30)
Wzigwszy teraz pod uwage réwnanie (27) oraz wzor (26) mamy zatem bardzo
interesujacy i pozyteczny wynik
/I =-2ReA (L) /= (31)
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ktory stanowi, ze poprzez wybor parametru ju mozna osiagna¢ pozadang
wartos$¢ czesci rzeczywistych warto$ci wiasnych uktadu zamknietego. A innymi
stowy oznacza to uzyskanie zakladanego stopnia statecznosci. W tym celu
nalezy rozwigzac réwnanie (27), ktore jest typu ARR.

W pracy [3] pokazano, ze réwnanie (27) mozna przeksztatci¢ do postaci
wygodniejszej

A+—lis 1+S A+~ 1j =2BR >Br (32)

gdyz jest to uktad réwnan algebraicznych liniowych, co znacznie utatwia
projektowanie regulatora.

5. Zakonczenie i wnioskKi

Z przedstawionego ujecia wynika, ze sterowanie lokalnie optymalne ma
duze znaczenie w przyblizonym rozwigzywaniu zagadnienia syntezy. Zachodzi
pytanie, kiedy to sterowanie jest bliskie optymalnemu? Jak dotad odpowiedz
uzyskano jedynie dla pewnej specjalnej klasy zagadnien (zob. p.4.2.5 w [7]).

Jak wynika ze wzoru (25) realizacja prawa sterowania wymaga znajomosci
petnego wektora stanu. Tymczasem dla sprezystych obiektow latajgcych
typowa sytuacja jest taka, kiedy mozna zmierzy¢ tylko niektére zmienne stanu.
Mamy woéwczas do czynienia ze syntezg sterowania lokalnie optymalnego przy
niepetnym pomiarze wektora stanu i istnieje potrzeba zbudowania albo
obserwatora, albo nawet filtra.

W formutowaniu zagadnienia stabilizacji wykorzystano pojecie statecznosci
asymptotycznej. Jest to wymaganie zbyt rygorystyczne i wymaga stanowczej
rewizji. Uwazamy ponadto, ze nalezy zwr6ci¢ wiekszg uwage na pojecie
stateczno$ci  wzgledem czesci zmiennych stanu. Kwestie te podnidst
stosunkowo dawno Hacker [4], ale jak dotgd nie doczekata sie ona rozwinigcia.

Specjalng uwage nalezatoby poswieci¢ ustaleniu zwigzkéw miedzy
klasycznym wskaznikiem kwadratowym (14), funkcjonatem lokalnym w sensie
Moisiejewa (20) i tzw. pracg uogOlniong, czyli wskaznikiem Krasowskiego
(zob.np.[10]).
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PROBLEMS OF FLYING ELASTIC OBJECTS STABILIZATION
VIA THE LOCALLY OPTIMAL CONTROL CONCEPT

JOZEF PIETRUCHAL, KRZYSZTOF SZAFRAN2

“ITLiIMS, Warsaw University of Technology
2Institute ofAviation in Warsaw

It is the paper concerns the analytical design of regulator for elastic aircraft
described by discrete model. The main object is to present an effective method of
locally optimal control by means of which one can surmont difficulties the known
Kalman-Letov method. The control law guaranting the prescribed degree of
stability is determined. Problems, which should be taken into considerations in
thefuture are shown.

Praca wykonana w ramach projektu badawczego KBN nr 9112C 01813
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BADANIA SPEKTRUM OBCIAZEN EKSPLOATACYJNYCH
ORAZ
PROBY ZMECZENIOWE SZYBOWCA PW-5 ,SMYK?”

Mirostaw rodzewicz, Adam Przekop, Joachim Szybilski

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej - Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono badania zwigzane z prébami resursowymi szybowca
Klasy Swiatowej PW-5 ,Smyk". Badania te prowadzone sg na dwéch
ptaszczyznach: wyznaczenie tzw. spektrum obcigzen eksploatacyjnych ,wigzace
sie z rejestracjg obcigzen w locie - oraz odwzorowanie tego spektrum na
stanowisku badan zmeczeniowych struktury szybowca. Praca zawiera opis
oryginalnej, elektrodynamicznej metody obcigzen wykorzystujacej zjawisko
rezonansu - opracowanej specjalnie na potrzeby tych badan, oraz wnioski z
pierwszego etapu ich realizacji.

1. Wstep

Jednym z zadan, jakie stanety przed zespotem konstrukcyjnym szybowca
PW-5 bylo przeprowadzenie préb zmeczeniowych majgcych na celu
udowodnienie resursu 9000 godz. wymaganego dla szybowca Klasy Swiatowe;.
Préby te podzielono na etapy. Etap pierwszy dotyczyt préb zmeczeniowych
centralnej czesci dZzwigara wraz z tzw. bagnetem tgczacym skrzydia z kadtubem.
Element ten jest newralgicznym, najbardziej wytezonym elementem konstrukcji.
W ramach tego etapu dzwigar przepracowat 27 tys. symulowanych godzin lotu.
Ta duza liczba godzin zwigzana jest z wymaganym przez przepisy
wspotczynnikiem krotnosci liczby cykli obcigzen k=3 zwigzanym z tym, ze préba
przeprowadzana byfa na jednym egzemplarzu dzwigara, a jej wyniki obejmowaé
mayjg cata populacje statystyczng szybowcow.

Etap drugi zwigzany jest z probg zmeczeniowg uktadu skrzydia-kadtub i
wystepujgcych w nim weztéw potgczen (Rys. 1) jest realizowana obecnie.
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Rys.1  Rozwigzanie konstrukcyjne potaczenia skizydta-kadtub szybowca PW-5

Podstawowe zadania zwigzane ztymi badaniami to.
al - okreslenie tzw. spektrum obcigzer zmeczeniowych szybowca
b/ - odwzorowanie tego spektrum na stanowisku badawczym.

2. Spektrum Obcigzen Eksploatacyjnych - Rejestracje Obcigzenh

Podstawag préb zmeczeniowych jest spektrum obcigzen eksploatacyjnych.

Opisuje ono amplitude zmian wspotczynnika obcigzen n oraz liczbe cykli N o
danej amplitudzie - wystepujagcych w okreSlonym czasie uzytkowania
konstrukcji. Sporzadza sie je na podstawie badan obcigzen szybowca w réznych
stanach eksploatacji lub na podstawie obliczen i analizy statystycznej dotyczacej
liczby obcigzen.

Przy opracowywaniu spektrum obcigzen eksploatacyjnych na potrzeby pierwszej
fazy badan zmeczeniowych szybowca PW-5 - konstrukcjg odniesienia byt
opracowany i przebadany wczesniej szybowiec SZD 51 "Junior".

Spektrum obcigzen eksploatacyjnych tego szybowca sktada sie z 11 blokéw cykli
obciazen odpowiadajgcym poszczeg6lnym stanom eksploatacji. W kazdym bloku
wyrdzniono paczki cykli obcigzenn o jednakowej amplitudzie wspétczynnika
obcigzen. W sumie spektrum sklada sie z 79 paczek cykli, kazda o roznej
liczebnosci i réznym zakresie zmian wspétczynnika obcigzen.

Suma cykli wszystkich paczek dla 1000 godzin eksploatacji wynosi 876 536.
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Rys. 2 Spektrum obcigzen eksploatacyjnych szybowca

(bloki obcigzen i odpowiadajgce im stany eksploatacji:

1- wzlotzapomoca wyciggarki

2- y.'zlotza samolotem

3- podmuchy w locie holowanym

4- podmuchy podczas wzlotu za wyciggarka
5- loty szkolne

6- podmuchypodczas krazenia

.- podmuchypodczas przeskokéw miedzykominowych
8- akrobacja podstawowa

9- rozbhieg

10- dobieg

11- kotowanie)

Modyfikacja powyzszego spektrum majgca miejsce przy tworzeniu spektrum
obcigzen eksploatacyjnych szybowca PW-5 polegata na ograniczeniu, w catym
zakresie obcigzen eksploatacyjnych, pozioméw nmax” i nmin do wartosci
dopuszczalnych dla szybowca PW-5, bez zmian dotyczacych rozpatrywanych
standw eksploatacji i liczebnosci paczek obcigzen.

Otrzymane tg metodg spektrum obcigzen eksploatacyjnych przedstawiono
przedstawiono na

Rys. 3, przy czym celem bardziej wyrazistego przekazania informacji dotyczacej
proporcji liczebnosci poszczeg6lnych paczek obcigzen - na osi poziomej
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zastosowano liniowg skale liczebnosci. Ma ono charakter wyjsciowy do dalszych
badan szybowca PW-5.

Rys.3 Spektrum obcigzen eksploatacyjnych szybowcdw SZD-51 “Junior oraz PW-5 ,,Smyk
dla 1000 godz. eksploatacji

W celu weryfikacji powyzszego spektrum, jeden z seryjnych egzemplarzy
szybowca PW-5 wyposazono w aparature sktadajaca sie z rejestratora cyfrowego
DALI 2 o pojemnosci pamieci 122 KB oraz czujnika indukcyjnego ugie¢ $rodka
bagnetu dzwigara f-my Peltron przys$pieszeniomierza umieszczonego w Srodku
ciezkosci szybowca bazujgcego na ukladzie scalonym ADX-5 f-my Analog
Digital. Czujnik indukcyjny ugie¢ dzwigara umozliwia okreslenie wielkosSci
momentu gngcego w bagnecie skrzydta, natomiast przyspieszeniomierz pozwala
wyliczy¢ warto$¢ wspotczynnika obcigzen. Ponadto szybowiec wyposazono w
GPS Garmin 12XL oraz elektroniczny barograf f-my Flytec pozwalajace na
rejestracje trajektorii lotu.

Przykfadowe przebiegi sygnatow zarejestrowanych podczas lotu zamieszczono na
Rys. 4 i Rys.5 . Sygnaly te maja rozdzielczo$¢ 8-bitowg (256 poziomdéw
mierzonej wielkosci) i prébkowane sg z czestotliwoscig 20 Hz.
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Rys.5 Przebieg ugie¢ srodka bagnetu dzwigara skrzydta szybowca
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Rys. 6 Trajektoria lotu szybowca zarejestrowana przez GPS

Przebiegi z Rys 4 i Rys.5 majg charakter surowy i podlegaja dalszej obrdbce.
Postawowe etapy tej obrébki to:

L1 Filtracja sygnatu

2. Wyszukiwanie lokalnych ekstremdéw sygnatu

3. Sortowanie przyrostow sygnatu.

Do filtracji sygnatu postuzono sie metoda $redniej ruchomej z 3 lub 5
sasiadujacych punktow pomiaru. Przy wyszukiwaniu lokalnych ekstremow
zastosowano kryterium nieréwnosciowe (poréwnanie wartosci sasiadujacych
punktow). Proces obrobki sygnatu zilustrowany jest na Rys.7 . Sasiadujace
ekstrema lokalne stuzg do wyznaczania kolejnych przyrostéw badanego sygnatu.
Przyrosty te podlegajg sortowaniu wg. kryterium: poziom wyjsciowy i poziom
docelowy danego przyrostu.

+ Lokalne ekstrema

----- Przebieg Biedniej ruchomej

Zapis z rejestratora

34£ CC

Rys. 7 llustracja przebiegu obrobki sygnatu
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Po analizie przebiegu 11 lotow testowych, podczas ktorych realizowane byty
zarowno zwykle stany eksploatacji (starty za samolotem lub wyciggarka, loty
termiczne lub zaglowe, lgdowania na lotnisku oraz w terenie przygodnym), jak
tez ewolucje w postaci ,,gdrek” oraz standardowych wiazek akrobacji - okazato
sie, ze zakres zmiennosci przys$pieszen nie przekroczyt wartosci od -2g do 4g
(zakres dopuszczalny: od -3g do + 6g), natomiast zakres zmiennosci ugie¢ Srodka
bagnetu dZwigara wyniost od -1.76 mm (skrzydta maksymalnie ugiete w gore) do
+0.8 mm (skrzydta maksymalnie ugiete w dét). Warto podkresli¢, ze w
przypadku obciazen ujemnych duzy udziat miaty obcigzenia podczas ladowan.
Analiza wykazata réwniez duza zgodnos¢ (korelacje) sygnatdw przyspieszenia i
ugiecia skrzydet we wszystkich stanach lotu poza przypadkiem rozbiegu lub
dobiegu oraz startu wyciggarkowego (patrz: Rys.9) . Z tego wzgledu uznano, ze
sygnat ugiecia $rodka bagnetu dzwigara jest bardziej uniwersalny dla analizy
obcigzen, ale techniczna realizacja jego pomiaru jest trudniejsza niz pomiar
przyspieszenia w Srodku ciezkosci.

Przy sortowaniu przyrostow tego sygnatu zakres zmiennos$ci podzielono na 16
pozioméw. Liczbe te dobrano kierujac sie tym, aby w efekcie otrzymaé niezbyt
rozbudowang liczbe blokéw cykli obcigzen, dajacy sie zrealizowac w rozsagdnym
czasie na stanowisku badawczym. Rezultat tej operacji wizualizowano w postaci
wykresu konturowego ukazujgcego obwiednie wystepujacych w locie ugiec
bagnetu dZwigara oraz ich liczebno$¢ (Rys. 8).

u [mm]

Rys. 8 Ugiecia dzwigara - (liczba przejs¢ z ploziomu upz - u Kne)) - wykres zbiorczy po serii
otow
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Powyzszy wykres jest uaktualniany po kazdej serii lotdw i przy odpowiednio
duzej liczbie danych postuzy do weryfikacji wysciowego widma obcigzen.

n[]
Rys. 9 Zalezno$¢ przyrostu ugiecia dzwigara od przyrostu przyspieszenia
- wykres z lotu z realizacjg akrobacji

Rys. 9 przedstawia zalezno$¢ pomiedzy przyrostami sygnatéw ugiecia bagnetu
dzwigara i przyrostami przys$pieszenia liczonymi od wartosci odpowiadajacych
stanowi lotu ustalonego przy n=l. Z rysunku wida¢, ze tylko nieliczne grupy
punktéw odbiegajg od prostej aproksymowanej na zbiorze zarejestrowanych
punktow. Sa to wiasnie grupy punkow zarejestrowane podczas rozbiegu i
dobiegu. Wspotczynnik kierunkowy tej prostej okreslony na zbiorze nie
zawierajgcym punktéw zwigzanych z rozbiegiem Ilub dobiegiem - jest
parametrem, ktdry mozna wykorzystaé do sprawdzenia jakosci odwzorowania
obcigzen na stanowisku badah zmeczeniowych poprzez pordwnanie z
analogicznym parametrem otrzymanym na stanowisku.
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3. Realizacja Badan Zmeczeniowych

Zarowno podczas realizacji pierwszego etapu badan (dZzwigara skrzydta), jak
tez badania zespotu skrzydta-kadtub - podstawowa metodg realizacji obcigzen
byla metoda drgarn gietnych o charakterze rezonansowym podtrzymywanych
przez specjalny synchronizowany wzbudnik elektrodynamiczny. W tym celu
zbudowano uktady drgajace wykorzystujace w pierwszym przypadku sztywno$¢
gietng dzwigara (dZzwigar jako belka wspornikowa obcigzona na koricu masg
skupiong zmieniang w trakcie badan w zaleznosci od parametréw realizowanego
bloku obcigzen zmeczeniowych), a w drugim przypadku sztywnosé gietng uktadu
skrzydta-kadtub podwieszonego wr specjalny sposéb na stanowisku badawxzym
(Rys. 1 0 )

Rys. 10 Stanowisko badar zmeczeniowych uktadu skrzydta-kadtub szybowea PW-5

Sposob realizacji tych badan zostanie oméwiony na przykfadzie dzwigara.
DZwigar zamocowano do sztywnej ramy stalowej wr pozycji odpowiadajacej
stanowi toiu poziomego. W celu odwzorowania warunkOw pracy rzeczywistej
konstrukcji - uktad podp6r zwigzanych z okuciami bagnetowymi dzwigara
zaprojektowano, tak, aby zamodelowa¢ oddziatywanie bagnetetu przeciwlegtego
skrzydia.

Na drugim koncu dzwigara, w przekroju odpowiadajacemu punktowi przytozema
wypadkowej sity aerodynamicznej, mocowano pakiet odwaznikow talerzowych
pozwalajacych na realizacje wstepnego obcigzenia dzwigara odpowiadajacego
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Sredniej warto$ci  wspdiczynnika obcigzen danego bloku cykli obcigzen
zmeczeniowych. Tam rdwniez ulokowano punkty podwieszenia rdzeni
elektromagneséw wymuszajacych drgania gietne dzwigara. Schemat blokowy
systemu badan zmeczeniowych metodg rezonansowa przedstawiono na Rys. 11

TIANSDUKTOSY
POLOZENIA

UASA
OBCIA2AJACA

ELEKTRQM AONBS
NAPEDU

RBO. NAPIECIA

UKLAD POMIAROWO UKELAD IVNCEKONIZOWANKGO WZBUDNIKA
REJESTRUJACY XLKKTROM AGNETY CZNEGO

Rys. 11 Schemat blokowy systemu badar zmeczeniowych metoda rezonansowg

Zasadniczym elementem przedstawionego systemu jest uktad synchronizowanego
wzbudnika elektrodynamicznego skladajacy sie z elektromagnesu potgczonego z
ukladem skiadajgcym sie z zasilacza, klucza pradowego i sterownika
sprzegnietego z detektorem ruchu dZwigara. Poprzez istnienie tego sprzezenia
dzwigar jest pobudzany do drgai impulsami sity w elektromagnesie podawanymi
doktadnie w odpowiedniej fazie jego ruchu, niezaleznie od zmiany czestotliwosci
drgan wiasnych uktadu wywotanych np. przez zmiany temperatury otoczenia lub
starzenie sig konstrukcji.

Dzieki temu, ze drgania odbywajg sie w rezonansie - do podtrzymania drgan
potrzebna jest niewielka moc w poréwnaniu z klasycznymi wzbudnikami
hydraulicznymi. Przykfadowo - realizacja obcigzen w zakresie n=0 do n=2
wymaga 0k.0.5 kW mocy.

Amplituda drgain dzwigara sterowana jest szerokosScig (czasem) impusu
elekrodynamicznego nastawianym za pomocg potencjometru na tablicy
kontrolnej sterownika. Uzupetnieniem sterownika jest licznik impulséw.

Drugi uktad omawianego systemu to ukfad pomiarowo-rejestrujacy, skladajacy
sie czujnikow indukcyjnych ugieé srodka bagnetu dzwigara, koricowki dzwigara,
(@ przy badaniach uktadu skrzydta-kadtub - réwniez przyspieszeniomierza
umieszczonego w $rodku ciezkosci szybowca) oraz rejestratora cyfrowego lub
komputera z przetwornikiem analogowo-cyfrowym.
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Ograniczeniem zastosowanego systemu obcigzen jest mozliwos¢ realizacji
obcigzen o amplitudzie An=4. Wartosci tej nie jednak przekracza 95 % cykli
obcigzen wynikajacych ze spektrum obcigzen eksploatacyjnych. Pozostate bloki
cykli obcigzen realizowane sg za pomocg innych metod, m. innymi z uzyciem
sitownikéw hydraulicznych.

Z kolei zaleta metody rezonansowej jest to, ze czestotliwos¢ obcigzen
realizowanych na stanowisku, jest bardzo bliska dominujacej czestotliwosci
zarejestrowanych w locie sygnatéw ugiecia dzwigara (lub przyspieszenia Srodka
ciezkosci uktadu), co ma wazne znaczenie ze wzgledu na wiasciwosci reologiczne
kompozytu i naprezenia w jego strukturze.

4. Whnioski - spostrzezenia z dotychczasowej realizacji badan

Dotychczas zrealizowane badania ujawnity, ze najistotniejsza sprawg
zwigzang z pomiarem spektrum obcigzen eksploatacyjnych jest sprawa akwizycji
danych pomiarowych w pamieci rejestratora i zwigzanego z tym czasu mozliwej
rejestracji. Mimo, ze czestotliwo$¢ dla pierwszej postaci drgan wiasnych skrzydet
wynosi ok. 1.5 Hz, to jednak aby nie poming¢ chwilowego ekstremum wartosci
ugiecia dzwigara spowodowanego np. burzliwg atmosferg to czestotliwosé
prébkowania powinna by¢ nie mniejsza niz 20 Hz. Przy rozdzielczosci sygnatu 8-
bitowej, (co wydaje sie by¢ minimalng wartoscig akceptowalng) - powoduje to
szybkie zuzycie pamieci (po 1 godzinie w przypadku rejestratora DALI 2 przy
dwdch kanatach rejestracji). Problem ten jest istotny przy przelotach
termicznych, gdzie wuzycie innych systeméw akwizycji, np. systemu
telemetrycznego jest - znacznie utrudniony. Z tego wzgledu specjalnie do celéw
badania spektrum obcigzen wiasciwszy bytby system akwizycji danych, w
ktorym  przetwornik  analogowo-cyfrowy  rejestratora  pracowatby  z
czestotliwoscig np. 50 Hz i rozdzielczoscig 12-bitowa, natomiast do pamieci
rejestratora wrzucane bytyby jedynie warto$ci ekstremalne, jakie zdarzyty sie w
przedziatach np. 1-sekundowych. Taki system umozliwit by wielogodzinng
rejestracje bez koniecznosci kosztownej rozbudowy pamieci rejestratora i/lub
zwiekszania jego gabarytdw i masy.

Przy realizacji badan zmeczeniowych zaobserwowano znacznie intensywniejsze
zuzycie tulei i sworzni stalowych wystepujacych w weztach potgczenia skrzydta-
kadlub, niz mato miejsce w rzeczywistej eksploatacji. Problem ten wigze sie tym,
Ze podczas badan realizowane sg dtugie bloki cykli obcigzen staloamplitudowych,
co powoduje wycisniecie smaru z powierzchni kontaktu sworznia z tulejg i
zgromadzenie sie go na powierzchniach wyluzowanych. Receptg na to jest
czestsza symulacja lgdowan zwigzana z ujemnymi wspdtczynnikami obcigzen, co
umozliwia cyrkulacje smaru wokot sworznia, podobnie jak to ma miejsce w
warunkach rzeczywistych.
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RESEARCH INTO LOAD FACTOR
AND THE FATIGUE TESTS OF THE PW-5 WORLD CLASS GLIDER

Mirostaw Rodzewicz, Adam Przekop, Joachim Szybilski

Warsaw University of Technology, Institute of Aeronautics and Applied Mechanics

There is presented in the paper the research concerning the tests determining
operation life ofthe PW-5 World Class Glider. The action is set in two planes:

a/ the research into loadfactor and records of theflight loads and

b/modeling these loads on the standforfatigue test of the sailplane structure.

The paper contains the description of the original resonance eletrodynamic loads
method and the remarksfrom thefirst stage ofthe research.
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ZASTOSOWANIE PEWNEJ METODY ROZWIAZANIA
ZAGADNIENIA ODWROTNEGO DYNAMIKIDO
REKONSTRUKCJI TORU LOTU SAMOLOTU PODCZAS
KATASTROFY

KRZYSZTOF SIBILSKI

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Cyfrowe odtworzenie wypadku lotniczego jest cennym Zrédiem informacji
pozwalajacym lepiej zrozumie¢ ruch samolotu tuz przed katastrofg i w jej trakcie.
W procesie rekonstrukcji ostatnich sekund lotu statku powietrznego zastosowano
metodyke symulacji odwrotnej. Korzystajac z danych zapisanych przez awaryjny
rejestrator parametréw lotu (np. przebiegu wspoétczynnika przecigzenia nz zmiany
predkosci i wysokosci lotu), odtworzono tor lotu statku powietrznego na kilkanascie
sekund przed jego rozbiciem. Zaprezentowano wyniki cyfrowej symulacji wypadku
samolotu szkolno-treningowego z napedem odrzutowym.

1. Wstep

Punktem odniesienia pozwalajgcym na rekonstrukcje wypadku lotniczego sg dane
z wielu Zrodet. Gtownym Zrédlem informacji sg dane z pokladowego rejestratora
parametrow lotu (np. SARPP). Oprocz tego nalezy uwzgledni¢ nagrania rozmoéw
prowadzonych przez zatoge, fotografie zdarzenia, rysunki, zeznania Swiadkow
wypadku itp. Cyfrowe odtworzenie katastrofy statku powietrznego oczywiscie nie
moze rozstrzygna¢ o winie i stopniu odpowiedzialnosci ludzi za zaistniaty wypadek.
Jest jednak cennym Zrddtem informacji pozwalajacym lepiej zrozumieé ruch
samolotu tuz przed katastrofg i w jej trakcie. Rezultaty obliczeA mogg by¢
wykorzystywane w procesie komputerowej symulacji lotu i uzyte w procesie prawnej
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oceny wypadku (przez Komisje Badania Wypadkoéw Lotniczych, lub na Sali
Sadowej).

2. Dynamiczne réwnania ruchu samolotu.

Ruch samolotu zostat opisywany w klasycznych ukfadach wspdtrzednych. Ich
szczegGtowy opis wraz z podaniem odpowiednich macierzy transformacji mozna
znalez¢ w pracach [1], [2], [3], Do okreSlenia orientacji przestrzennej samolotu
(potozenia samolotowego uktadu wspdtrzednych wzgledem uktadu inercjalnego)
wygodniej jest niekiedy zamiast katéw Eulera zastosowac inne, znane z mechaniki
klasycznej metody. Mozna tu zastosowac np. parametry Eulera, parametry Cayleya-
Kleine’a, czy tez cosinusy kierunkowe [4],[5].

Dynamiczne rdéwnania przestrzennego ruchu samolotu mozna wyprowadzic¢
stosujgc rézne metody. Przewaznie réwnania te wyprowadzane sg przy zastosowaniu
zasady zmiany pedu i kretu facznie dla samolotu lub réwnahn Lagrange a we
wspotrzednych uogdlnionych inercyjnych lub réwnain Boltzmanna-Hamela we
wspotrzednych nieinercyjnych. Druga metoda wymaga dwukrotnego rézniczkowania
energii kinetycznej. W efekcie otrzymuje sie duzg liczbe skiadnikéw réwnan, co
zwieksza prawdopodobienstwo popetnienia btedu i utrudnia weryfikacje poprawnosci
otrzymanych réwnan. Zasada zachowania pedu i kretu moze by¢ stosowana
wzgledem dowolnego bieguna, niekoniecznie wzgledem $rodka masy samolotu
Roéwnania te mozna zapisa¢ w nastepujacej postaci:

Z =1(Z(0,S(0) 2-1>
W powyzszym rdwnaniu Z jest wektorem stanu, a S wektorem sterowania.
W przypadku, gdy rownania ruchu S$rodka masy samolotu zapisane sg w

predkosciowym ukladzie wspotrzednych, za$ réwnania ruchu bryty samolotu

wzgledem $rodka masy zapisane sg w ukfadzie zwigzanym wektor stanu Z ma
postac:

Z =col[F0,a,/3,p,a,r,(P,0y,xg,yg,zg\ (2.2)
- w ogolnym przypadku wektor sterowania ma postac:
S = col[a2Ht),SH(0,SL(0,s v{t),7(0, PR x <Prz(01 (2-3)

Skfadowe wektora f mozna znalez¢ w pracy [38], Rownania (2.1) muszg by¢
uzupetnione réwnaniami dynamiki silnikéw, réwnaniami dynamiki ukfadow
sterowania automatycznego, réwnaniami wiezéw ([3], [38]).



“ML-VIII” 1998 393

W procesie modelowania dynamiki ruchu statku powietrznego zasadniczym
Zrodlem trudno$ci jest precyzyjny opis sit i momentéw aerodynamicznych
wystepujacych w réwnaniach ruchu. W kazdej fazie lotu dynamika ruchu i
aerodynamika wzajemnie na siebie wplywaja. Stanowi to istotne utrudnienie opisu
matematycznego tych proceséw. Wyznaczenie sit i momentdw aerodynamicznych
dziakajacych na samolot jest zadaniem trudnym, gdyz zalezg one w ztozony sposéb
od ksztattu samolotu, katdéw natarcia, $lizgu i ich pochodnych, predkosci katowych i
ich pochodnych, liczb Macha oraz Reynoldsa, katéw wychylenia powierzchni
sterowych i innych parametrow lotu. Do chwili obecnej nie opracowano og6lnych
metod wyznaczania tych sit dla dowolnego przestrzennego ruchu samolotu. Dla
matych liczb Macha (Ma<0.5), przy wyznaczaniu obcigzeri aerodynamicznych
samolotu mozna przyja¢ zasade superpozycji, w mysl ktorej uogdlniong site
aerodynamiczng mozna przedstawi¢ w postaci [6], [7], [8], [9], [10]:

Qa =8as (Ma,Re,a,P)+ Q&'(Ma Re,a, P)8n+]£ QA (Ma, Re,a,N)Z, +

+ Qa Zj(Ma-Re>a.PYiZJ+E Qa (Ma’Re>.P)z >+ n ~
P i \Z A)
+XelJ(Ma,Re,a,M)Zi
W réwnaniu QA oznacza uogo6lniong site aerodynamiczng {)A=PXg PYg PZ4 La Ma
NO, Indeks ()AS oznacza, ze warto$¢ sity jest liczona dla wamnkoéw statycznych,

()a oznacza pochodng uogdlnionej sity aerodynamicznej wzgledem kolejnych

sktadowych w'ektora stanu Z (Z, V,afip.q,r): ( )™ oraz (  oznaczajg pochodne
uogdlnionej sity aerodynamicznej wzgledem pierwszych i drugich pochodnych
(wzgledem czasu) wektora stanu. Sita okre$lona rownaniem (2.4) przedstawia
klasyczne uproszczenie stosowane w dynamice ruchu samolotéw i zalezy liniowo od

katow wychylen powierzchni sterowych oraz nieliniowo od skfadowych wektora
stanu ijego pochodnych.

3 . Rozwigzanie zagadnienia odwrotnego dynamiki do rekonstrukcji toru lotu
samolotu w trakcie katastrofy.

W odniesieniu do statkdw powietrznych metodyka symulacji odwrotnej byta
z powodzeniem stosowana do okreslenia praw sterowania niezbednych do realizacji
ruchu po uprzednio zatozonym torze lotu. Odtwarzano, rozne figury akrobacji (np.
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beczke sterowang), omijanie przeszkod itp. Autor tego opracowania zastosowat
metodyke symulacji odwrotnej w procesie analizy i rekonstrukcji feralnego lotu
samolotu 1-22 z dnia 24 stycznia 1996 roku. Rysunek 1 przedstawia zapis szesciu
parametroéw zarejestrowanych przez rejestrator SARPP 12 w czasie ostatnich sekund
tego tragicznie zakonczonego lotu. Zapis rejestratora dostaicza informacji o
przebiegu zmian w funkcji czasu wspotczynnika przecigzenia, predkosci, wysokosci,
obrotow silnika i kata zaklinowania statecznika. Rejestratory typu SARPP zapisujg
zmiany jedynie podtuznych parametréw lotu, nie dajac praktycznie informacji na
temat asymetrycznego ruchu samolotu. W wielu przypadkach wyjasnienie przyczyn
katastrofy i jej przebiegu wymaga odtworzenia przestrzennego ruchu samolotu.
Dlatego tez pojawia sie problem metodyki i algorytméw obliczen. Bardzo czesto
procedura postepowania zaktada przyjecie réznych hipotez opisujgcych przestrzenny
ruch samolotu. Hipotezy te sg przyjmowane na podstawie innych zrédet informacji
Jedna z nich zakladata, ze w locie odwrdconym nastgpita awaria uktadu zmiany kata
zaklinowania statecznika, co spowodowato jego przestawienie. Pojaw ity sie duze sity
na drazku sterowym. W efekcie nastgpito ,wyrwanie” drazka sterowego z reki pilota.
W odwréconym locie stromym z duzymi predkoSciami nastgpito gwattowne
narastanie przecigzen az do wartosci przekraczajagcych wartosci przecigzen
niszczacych. W efekcie doszto do katastrofy samolotu. Inna hipoteza glosita, ze
samoiot wykonywat beczki sterowane na torze wypuklym powodujgce znaczne,
okresowo zmienne przecigzenia ujemne, zagrazajgce zyciu pdota i wprowadzajace
znaczne obcigzenia konstrukcji. Powstanie bardzo duzych sit na drazku sterowym
spowodowanych niewlasciwym katem zaklinowania statecznika poziomego
doprowadzito w efekcie do wyrwania drazka z reki pilota. Spowodowato to
gwattowne narastanie ujemnych przecigzen, przekraczajgcych dopuszczalne.
Skutkiem tego nastgpita $mie¢ zatogi i zniszczenie samolotu jeszcze w powietrzu.

Pojawit sie problem prawidtowej oceny scenariusza wypadku, oraz powstato
pytanie, czy istnieje mozliwos¢ zobiektywizowania procesu odtworzenia toru lotu, na
podstawie zarejestrowanych zmian parametrow'. Zdecydowano sie na zastosowanie
pewnej metody [39], [40] rozwigzania zagadnienia odwrotnego dynamiki lotu, by
sprawdzi¢. czv mozliwe byto sterowanie prowadzace do tak zarejestrowanych zmian
parametrow lotu.

Zatozono, ze ruch samolotu jest zdefiniowany w postaci zbioru wspdtrzednych
przestrzennych, predkosci i przyspieszen (reprezentowanych np. przez wspoétczynnik
przecigzenia nz). Zadaniem zagadnienia odwrotnego jest obliczenie wektora
sterow'ania S dla zadanego wektora zmiennych wyjsciowych y-h(x). Wektor
zmiennych wyjs$ciowych zostat zdefiniowany w sposob nastepujacy:
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y =co\[nz (t),H ()M 1)] (3.1)

gdzie: nzjest wspbtczynnikiem przecigzenia,
H - wysokoscig lotu,
0 - katem przechylenia samolotu.

Rys. 1Katastrofa samolotu ,,Iryda” zapis rejestratora lotu

Wsp6trzedne wektora y zostaly estymowane czesciowo na podstawie danych
zapisanych przez rejestrator SARPP12 tuz przed i w trakcie katastrofy (nz i H).
Natomiast przebieg zmian kata przechylenia samolotu O zatlozono zgodnie z
badanym scenariuszem ruchu przestrzennego. Wartosci zmian w funkcji czasu
sktadowych pozadanego wektora zmiennych wyjsciowych yp=col[n/t), H(t), 0(t)\
byly znane w sposob dyskretny, w danych chwilach czasu tc dlatego tez w
algorytmie obliczeniowym zostaty one aproksymowane za pomocg funkcji sklejanych
(splajnéw). W przypadku badanego wypadku ,,Irydy” wielko$¢ kata zaklinowania
statecznika azH i wartos¢ wektora ciggu silnikéw F byly znane na podstawie zapisu
rejestratora SARPP12. Dlatego tez wektor sterowania S zostat zdefiniowany w
nastepujacy sposob:

S=col[<Sff, Sr, SI] (3.2)

W danej chwili czasu t=tc warto$¢ Z(t¢) jest znana dzieki scatkowaniu wektora
pochodnych stanu Z(tc), (przy zatozeniu, ze znane sa rozwigzania dla poprzedniej
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chwili czasu Wptyw wektora sterowania S(fc) na pochodng wektora stanu
Z(tc), (a co zatym idzie na Z(tcH) i y(tcH) moze byé wyznaczony metoda zaburzen.
Rozwigzanie zadania bedzie polegato na znalezieniu rozwigzan réwnan ruchu, dla
takiego wektora sterowania S(tc), ktory spowoduje uzyskanie wartosci sktadowych
wektora y(tcH) rdwnych wartosciom pozadanym yp(tcH). W dowolnej chwili czasu,
zaktadajac ze k-ty punkt rozwigzania jest estymowany w c-tej chwili czasu, wektor

Z(tc)k jest szacowany na podstawie wektora Z (t9. To z kolei pozwala na estymacje
S(tgk gdyz:

z2(re)t =Wte)Mch) (33"
Pierwszy etap rozwigzania polega na catkowaniu numerycznym (przy uzyciu np.

metody Runge-Kutty) réwnan ruchu samolotu, w celu otrzymaniu spodziewanych
wartosci Z (tcH)ki y(tct)kw nastepnej chwili czasu.

o
Z(teH)k = jz{tc)kdt +z(tc)k (3.4)
U
y(fcHi)fc =co\[nz (tcH) k,H(.tcH) K,® (tc+) K] (3.5

W nastepnym etapie rozwigzania wprowadza sie¢ funkcje bledu zdefiniowang jako
roznica pomiedzy ostatnio otrzymanym przyblizeniem wektora rozwiazan y(tct)k
i zatozong wartos$cig yp(tcH).

ye(cH)k =y (tct)k  d(lcH)

Poszukiwane prawo sterowania otrzymuje sie poszukujgc warunkéw przy' ktorych
spetnione jest réwnanie: ye(t@),. =0. Rozwiazanie to moze by¢ znalezione

numerycznie, np. przy' zastosowaniu metody Newtona —Raphsona.
S("W =S (fc)yt-J - ye(fcrt)) Tt (3-7)

przy czym Jacobian J opisuje wrazliwo$¢ wektora zmiennych wyjsciowych y na
zmiany wektora sterowania S. Jacobian ten zostanie zdefiniowany ponizej
(zaleznosci (3.10), (3.11), (3.12)). W wyrazeniu (3.7) nalezy odwrdci¢ Jacobian J,
co czasami moze prowadzi¢ do trudnosci numerycznych. Aby unikng¢ odwracania
Jacobianu mozna zastosowac¢ zmodyfikowang postac iteracji (3.7):

S(tc)k+1=S(tc)k - S e(tc)k (3.8)
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W odréznieniu od wyrazenia (3.7), w rownaniu (3.8) Jacobian J explicite nie jest
odwracany. Zamiast tego wektor bledu jest wyznaczany poprzez rozwigzanie
nastepujacego uktadu réwnan liniowych:

Ycoe-1)k (3.9)

Uklad rownan (5.9) moze by¢ rozwigzany np. metodg faktoryzacji. Powyzsza
metoda, dzieki uniknieciu procesu odwracania macierzy jest dokladniejsza i bardziej
stabilna w szerszym zakresie Jacobiandéw. Jacobian J opisuje wrazliwo$¢ zmian
wybranych sktadowych w'ektora stanu na zmiany wektora sterowania. Zakfadajac, ze
wektor sterowania ma n sktadowych, za$ zagda sie by ote przyblizenie w k-tej chwili
czasu spetniato zatozony przebieg n parametrow stanu, Jacobian jest macierza o
wymiarach n/ n, przy czym sktadowa jacobianu jy (tc)k jest znajdowana poprzez

rozniczkowanie kazdego elementu skfadowych wektora btedu y ej{tcty)k wzgledem
skfadowych wektora sterowania d.(tc)k:

‘AT dyeitcH)E

(3.10)
A ok\(< |
W rozpatrywanym przypadku Jacobian bedzie zdefiniowany w postaci:
dHe dH ffl
J= ¢ e (3.11)

ddH d8y 88L
dOe dOe dOe

ddH ddv  d8j

Wyrazenia nz(t) , H(t) czy tez @(t), znane sa w postaci dyskretnej jako zbiory
punktéw odczytanych na podstawie zapisu rejestratora SARPP. Wielkosci te sa
nastepnie aproksymowane (np. za pomocg funkcji sklejanych). Dlatego tez elementy
Jacobianu muszg by¢ znajdowane numerycznie, za pomoca wyrazenia:

~e;(*c+)fc _ Neite+l (v; (fe) + $sj (he)lfc  Je; fre+Ij~/ (Mc)  5Sj

_ (3.12)
ddj (?¢ )k 28Sj0c)k

Wszystkie wyjsciowe elementy7 musza by¢é liczone za pomoca dodatnich
i ujemnych zaburzen od ich wyjsciowych przyblizen. Dlatego tez wyrazenia (3.4),
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(3.5) muszg by¢ stosowane 2n razy. Proces jest powtarzany ze statym krokiem
w przedziale czasu, w ktérym odtwarzana jest trajektoria lotu samolotu. Opisany
powyzej algorytm zostat zastosowany w procesie cyfrowego odtworzenia ostatnich
sekund lotu samolotu Iryda, pozwalajac oceni¢ scenariusz tego feralnego lotu
Rysunki 9-16 przedstawiajg wyniki cyfrowej syntezy (symulacji odwrotnej)
tragicznej w skutkach katastrofy samolotu szkolno-treningowego ,,Iryda .

Ze wzgledu na bardzo skape informacje dotyczace manewréw wykonywanych
przez zatoge samolotu tuz przed katastrofg przyjeto dwie hipotezy opisujace
przestrzenny ruch samolotu tuz przed rozbiciem. Jedna z nich zakfadata, ze samolot
wykonywat lot odwrdcony. Zarejestrowane przez rejestrator SARPP12 przestawienie
kata zaklinowania statecznika, spowodowato trudnosci w  utrzymaniu
prostoliniowego lotu, co w konsekwencji doprowadzito do gwattownego spadku
wspétczynnika przeciazenia nzi zniszczenia samolotu w powietrzu. Druga z hipotez
zakladata, ze samolot tuz przed katastrofg wykonywat mesterowane beczki
(w ujemnym polu przecigzen). Zmiana wyréwnowazenia samolotu w trakcie
wykonywania beczek doprowadzita do pojawienia sie bardzo duzych sit na digzku
sterowym, co w konsekwencji doprowadzito do gwattownego spadku wspétczynnika
przecigzenia. W celu przetestowania obu hipotez przeprowadzono symulacje
odwrotng. Analiza zapisu rejestratora SARPP12 (rys. 1) wskazuje, ze przedziat
czasu, ktory' zadecydowat o tragicznym zakoriczeniu lotu obejmuje okoto 16 sekund
(pomiedzy 17 a 34 znacznikiem czasu na tasmie rejestratora). Zgodnie z zapisem
rejestratora SARPP przyjeto, ze kat zaklinowania statecznika zmienia sie liniowo od
wartosci -1,9° w 0 sek. lotu (przyjeto, ze t=0 odpowiada znacznikowi czasu nr. 17)
do 0,4° w 7 sek., po tym czasie kat zaklinowania statecznika nie ulega zmianie.
Proces odwrotnej symulacji lotu przeprowadzono dla obu hipotez. Zmiane
wspoétczynnika przecigzenia i wysokosci lotu w funkcji czasu aproksymowano za
pomoca funkcji sklejanych, zgodnie z danymi przedstawionymi na rysunku 8.
Okazato sie, ze w przypadku lotu odwrdconego ((P=const=180c) nie uzyskano
sensownych rozwigzan przy zaktadanym przebiegu zmian H(t). Rozwigzania takie
uzyskano natomiast przy zalozeniu, ze wysoko$¢ lotu zwieksza sie (rys. 11).
Zestawienie wynikow obliczen dla opisanych powyzej dwu hipotez lotu
przedstawiono na rysunkach 2, 3, 4. Rysunek 1 przedstawia zatozong zmiane
wspodtczynnika przecigzenia w funkcji czasu. Rysunki 2 oraz 9 przedstawiajg zmiany
predkosci i wysokosci lotu w funkcji czasu dla obu scenariuszy katastrofy Analiza
wynikoéw odwrotnej symulacji wykazuje, ze ,hipoteze lotu odwrdéconego nalezy
odrzucié jako niezgodng z danymi zarejestrowanym przez rejestrator awaryjny.
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Prawa sterowania uzyskane w wyniku symulacji odwrotnej, przy zatozeniu
»hipotezy beczek” zostaty przedstawione na rysunku 5. Analiza praw sterowania
pozwala stwierdzi¢, ze bezposrednig przyczyng katastrofy samolotu byto
doprowadzenie do lotu bezposrednio zagrazajacego bezpieczenstwu zatogi.
W poczatkowej fazie samolot zostat wprowadzony w autorotacyjng beczke,
wykonywang na pochylym torze wypuklym. W trakcie wykonywania tej figury
nastapito celowe przestawianie statecznika poziomego. Analiza wcze$niejszych
fragmentow zapisu rejestratora SARPP pozwala na przyjecie zatozenia, ze statecznik
zostat  przestawiony na skutek Swiadomego dziatania pilota. Zmiana
wyréwnowazenia samolotu, spowodowana przestawieniem statecznika wywotata
gwattowne narastanie sity7na drazku sterowym, szczeg6lnie po przejsciu samolotu
z lotu ,,odwréconego” do lotu ,,normalnego”, przy znacznym gradiencie jej wzrostu
(rys.9). Skutkiem tego drgzek sterowy zostat wyrwany z reki pilota. Potozenie
samolotu, wielko$¢ kata zaklinowania statecznika i predko$¢ lotu spowodowaty, ze
proba ponownego ,$ciggniecia” drazka sterowego nie data (ze wzgledu na bardzo
duze sity dziatajgce na drgzek sterowy) spodziewanego rezultatu (rys. 9). Z analizy
przebiegu zmian wspotczynnika przecigzenia w funkcji czasu ( nz=f(t) ) wynika, ze
miedzy 16 a 17 sekundg lotu nastgpit gwattowny spadek jego wartosci (warto$¢ nz
przekroczyta -6). Oznacza to, ze zostata przekroczona warto$¢ przecigzen
niszczacych samolot. W rezultacie, jeszcze w powietrzu nastgpita destrukcja
samolotu.

Rys. 2 Katastrofa samolotu 1-22 ,,Iryda” - poréwnanie wspdtczynnika przecigzenia dla dwu
hipotez lotu
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Rys. 3 Katastrofa samolotu ,,Iryda” - pordwnanie zmian predkosci dla dwu hipotez lotu

Rys. 4 Katastrofa samolotu ,,Iryda” - poréwnanie zmian wysokosci dla dwu hipotez lotu

Rys. 5 Katastrofa samolotu ,,Iryda” - ,,hipoteza beczek” prawa sterowania samolotem
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jednak cennym Zrodtem informacji pozwalajagcym lepiej zrozumiec¢ ruch samolotu tuz
przed katastrofg i w trakcie katastrofy. Rezultaty obliczen moga by¢
wykorzystywane w procesie komputerowej animacji lotu i zastosowane w procesie
prawnej oceny wypadku (przez Komisje Badania Wypadkdw Lotniczych, lub na Sali
Sadowej).

W procesie rekonstrukcji wypadku lotniczego szczeg6lng uwage nalezy zwrdcic
na niezamierzone, wzglednie nieznane stany lotu i ich identyfikacje. Takim stanem
lotu moze byé beczka bezwladnosciowa, ,,pochwycenie” Smigtowca lub samolotu,
btednie wykonane figury pilotazu. Analizujac przyczyny wypadku nalezy wzig¢ pod
uwage wielkos¢ i gradienty sit powstajacych na drazku sterowym. Nagly wzrost sity
na dragzku sterowym, powodowany np. niewtasciwym katem zaklinowania
statecznika poziomego moze spowodowac¢ wyrwanie drgzka sterowego z reki pilota,
co z kolei moze spowodowa¢ gwaltowne powstanie ujemnych przecigzen
przekraczajacych wartosci dopuszczalne. Skutkiem takiego dziatania bedzie $mier¢
zatogi i zniszczenie, jeszcze w powietrzu statku powietrznego.

Przeprowadzone analizy zilustrowano kilkoma przyktadami obliczeniowymi.

Literatura

1 DZYGADLO Z., SIBILSKI K., Dynamics ofspatial motion ofan aeroplane after
drop ofloads, Joum. of Tech. Phys., Nr. 3-4, 1988.

2. DZYGADLO Z., SIBILSKI K., Modelowanie Dynamiki Przestrzennego Ruchu
Samolotu po Uszkodzeniu Usterzenia Wysokosci, Mechanika w Lotnictwie
PTMTIS, 1992

3. MARYNIAK J., Dynamiczna Teoria Obiektéw Ruchomych, Prace Naukowe
P.W., Mechanika 32, Wyd. P.W., Warszawa, 1975.

4. GAJDA J., Zastosowanie Kwaternionéw w Algorytmach Wyznaczania Orientacji
Przestrzennej Obiektow Ruchomych, Mech. Teoret. | Stos., 28, Nr 3-4, 1990.

5. GoszcZYNSKi J., MARYNIAK J., NIEPSUJ P., Badania Symulacyjne
Przestrzennego Ruchu Samolotu z Zastosowaniem Parametréw Eulera do
Opisu Zwigzkéw Kinematycznych, Informator ITWL, Il Konferencja Metody i
Technika Badan Statkéw Powietrznych w Locie, 334/1996, 1996.

6. GORAJ Z., SZNAJDER J., Metody Panelowe w Mechanice Lotu - Mozliwosci i
Ograniczenia, Prace Instytutu Lotnictwa, Nr. 143, 1995,

7. ETKIN B., Dynamics o fAtmosphericflight, Ed. John Willey, N. York, 1972.



402

10.

11.

12.

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

PTMTS
Fiszpon W., Mechanika lotu cz. I i ll, PWN, Warszawa, 1961

ocTocilaABckM\X H. B., A3poflHHaMHKa caMOJiera, OOopoHrH3,3, o c« Ba,
1957.

OCTOCIJIABCKHA H. B., CTPASKEBA VI, B. flHHaMMKa noji&ra.
ycToftMHBOCTt H ynpaBliaeMOCTb JieTaTeliHbix annapaTo6, OooponrH ;»,
MocKBa, 1965.

GHMMAM A. H. A, Goraj Z., A Review of The Influence of High Angle of
Attack Aerodynamics on Aircraft Stability, Journal of Theoretical and Applied
Mechanics, 33, Nr. 3, 1995.

kaTz J., PLATKIN A., Low -Speed Aerodynamics. From Wing Theory to Panel
Methods, McGraw-Hill, N.Y., 1991.

ROM J, High Angle of Attack Aerodynamics, Subsonic, Transonic and
Supersonic, Springer Verlag, 1992.

CAO J., GARRETT F. Jr., HOFFMAN F, STALFORD H., Analytical Aerodynamic
Model of a High Alpha Research Vehicle Wind-Tunnel Model, NASA-CR
187469,1990.

GuGLIERS G., QuacLioTTI F. B., Static and Oscillatory Tests on a Generic
Combat Aircraft Model in Flow Speed Wind Tunnel, ICAS-94-3.6.1,
Proceedings 19th ICAS Congress, 1994,

Klein V., Murphy P. C., Curry T. J,, Brandon M. J., Analysis of Wind
Tunnel Longitudinal Static and Oscillatory Data of the F-16XL Aircraft,
NASA/TM-97-206276, 1997.

maLcoLm G. N i inni, Rotary Balance Test Comparisons With AGARD WG-16
Generic Fighter Model, ICAS-94-3,6,1, Proceedings 19thICAS Congress.
O’LEARY C. 0., WEIR B., W alker J. M., Static and Forced Oscillation Tests
on a Generic Combat Aircraft Model, Proceedings 20th ICAS Congress, ICAS-
96-1.8.3, 1966.

ORLIK-RUCKEMANN K. J., Aerodynamic Coupling Between Lateral and
Longitudinal Degrees ofFreedom, AIAA Journal, 15, Nr. 12, 1977.
ORLIK-RUCKEMANN K. J., Aerodynamics of manoeuvring aircraft. Canadian
Aerodynamics and Space Journal, 38, Nr 3, 1992,

ORLIK-RUCKEMANN K., J., Aerodynamic Aspects ofAircraft Dynamics at High
Angles ofAttack, Journal of Aircraft, 20, Nr.9, 1983.



22.

23.

24.

25.

26.

27.

28.

29.

30.

31.

32.

33.

"ML-VIII" 1998 403

ORLK-RUCKEMANN K.J., HANF E. S., Experiments on cross coupling and
translational accelerations derivatives, AGARD-CP-235, Paper 8, 1978.

CALKINS D. E., Aircraft Accident Flight Patch Simulation and Animation,
Journal of Aircraft, 31
Nr 2, 1994,

DIETENBERGER M. A., HAINES P. A., LUERS J. K., Reconstruction ofPan Am
New Orleans Accident, Journal of Aircraft, 22, Nr. 8, 1985.

LUERS J. K., DIETENBERGER M. A., Analyses ofArrow Air DC-8-63 Accident
of December 12, 1985: Gander, Nowfounland, Journal of Aircraft, 27, Nr. 6
1990.

GOSZCZYNSKI J., MARYNIAK J., Modelowanie awarii w odksztalcalnym
ukfadzie sterowania sterem wysokosci samolotu sterowanego, XXXIV
Sympozjon ,Modelowanie w Mechanice” Wista 1995, Zeszyty Naukowe
Politechniki Slaskiej, 121, Nr 1266, Wyd. Pol. Slaskiej, 1995.

MARYNIAK J., Techniczne Aspekty Analizy Wypadku Prototypu Samolotu 1-22
,,IRYDA " w Trakcie Badan Flatterowych w Locie: Modelowanie i Numeryczna
Symulacja, Materiaty XXXIV Sympozjonu ,,Modelowanie w Mechanice”,
Gliwice, 1995.

MARYNIAK J., Z. GORAJ, W. MOLICKi, Z. PATURSKI, Sterowno$¢ Samolotu
Liniowego U-62M w Stanach Zagrozenia Bezpieczenstwa, zbiér referatow
XXVII Sympozjonu ,,Modelowanie w Mechanice”, Gliwice, 1988.

MILKIEWICZ A, Zarys Metod Badan Przyczyn Wypadkéw Lotniczych, Problemy
Badan i Eksploatacji Techniki Lotniczej, Wyd. ITWL, Warszawa, 1993.

DZYGADLO Z., SIBILSKI K., Analiza Dynamiki Ruchu Samolotu Po Awarii
Usterzenia Wysokosci, Biuletyn Wojskowej Akademii Technicznej, 40, Nr. 11,
1990.

DZYGADLO Z., SIBILSKI K., Modelowanie Dynamiki Przestrzennego Ruchu
Samolotu po Uszkodzeniu Usterzenia Wysokosci, V Ogélnopolska Konferencja
Mechanika w Lotnictwie, Ed. PTMTIiS Warszawa, 1992.

SIBILSKI K., Modelling of Aeroplane Dynamics in Extreme Flight Conditions,
ICAS-96-3.7.2., Proceedings 20thICAS Congress, Sorrento, 1996.

SIBILSKI K, Aircraft Accident Fly Path Reconstruction and Simulation Using
Non-Linear Inverse Dynamics, Archiwum Budowy Maszyn, XLIV, Nr 4, 1997.



404

34.

35.

36.

37.

38.

39.

40.

PTMTS

siBIl.skf K., Numerical Investigations ofAircraft Dynamics During
Transgression of Several Limits of Usage, Biuletyn WAT, Nr 6, 1997.

SIBILSKI K., Some thoughts on Mathematical Models for Aircraft Accidents
Simulation, Proceedings of International Aviation Safety Conference, IASC’97,
H. Soekha (eds.), VSP Publishing Company, Utrecht, The Nederlands, 1997.

siBIiLsk1 K., Numerical Reconstruction ofAircraft Accidents Flight Dynamics,
Archives of Transport, 1X, No. 1-2, 1997.

siBILSKi K., Problemy Matematycznego Modelowania Wypadkéw Lotniczych,
Prace Instytutu Lotnictwa, Nr. 154, 1998.

SIBILSKI K., Modelowanie Dynamiki Granicznych Stanéw Lotu Statkow
Powietrznych o Podwyzszonej Manewrowosci, Wyd. Wojskowej Akademii
Technicznej, Warszawa 1998.

GAO C., HESS R. A, 1993, Inverse Simulation of Large Amplitude Aircraft
Manoeuvres, Journal of Guidance Control and Dynamics, 16, No. 4, 1993.

RUTHERFORD S.. THOMSON D, G., Helicopter Inverse Simulation
incorporating an Ildywidual Blade Rotor Model, Proceedings 20 ICAS
Congress, Sorrento, 1996.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
"ML-VIII" 1998

ZASTOSOWANIE ZMODYFIKOWANEJ METODY PASOWEJ DO
WYZNACZANIA NIESTACJONARNYCH OBCIAZEN
AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU

Krzysztof Sibilski

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

W oparciu o rozwiniecie klasycznej metody pasowej przedstawiono sposéb
wyznaczania sit i momentéw aerodynamicznych wywotanych predkoscia katowa
samolotu. Spos6b  wyprowadzenia zaleznosci i zastosowanie algorytmoéw
numerycznych pozwala na stosowanie tej metody w petnym zakresie katéw natarcia,
a takze daje mozliwo$¢ uwzglednienia niestacjonamosci optywu i takich zjawisk jak
gtebokie przeciagniecie dynamiczne. Przeanalizowano rézne sposoby uwzglednienia
zjawiska gtebokiego przeciggniecia dynamicznego. Zaproponowano rozwigzanie
polegajace na zastosowaniu quasi - empirycznego modelu ONERA. Przedstawiono
przyktadowe wyniki obliczen.

1. Wstep

W procesie modelowania dynamiki ruchu statku powietrznego zasadniczym
zrodtem trudnosci jest precyzyjny opis sit i momentéw aerodynamicznych
wystepujacych w réwnaniach ruchu. W kazdej fazie lotu dynamika ruchu
i aerodynamika wzajemnie na siebie wptywajg. Stanowi to istotne utrudnienie opisu
matematycznego tych  procesow. Dynamika lotu w danej  chwili
i historia ruchu samolotu okres$lajg jego aerodynamike w danym momencie czasu,
co z kolei wptywa na dynamike ruchu samolotu w przysztosci. Historia ruchu jest
okre$lona poprzez rozwigzanie dynamicznych réwnan ruchu.
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Wyznaczenie sit i momentdw aerodynamicznych dziatajacych na samolot jest
zadaniem trudnym, gdyz zalezg one w ztozony sposdb od ksztattu samolotu, katow
natarcia i $lizgu i ich pochodnych, predkosci katowych i ich pochodnych, liczb
Macha i Reynoldsa, katow wychylenia powierzchni sterowych t innych parametrow
lotu. Do chwili obecnej nie opracowano ogdlnych metod wyznaczania tych sit dla
dowolnego przestrzennego ruchu samolotu.

2. Zatozenia zmodyfikowanej metody pasowej

Na zakresie duzych katéw natarcia brak jest efektywnej metody obliczen
obcigzen aerodynamicznych samolotu. Nie zawsze dostepne sg takze wyniki badan
aerodynamicznych. Dlatego tez podjeto probe rozszerzenia zakresu uzytkowania
klasycznej metody pasowej na peten zakres katdw natarcia. Metodyka i algorytm
obliczen sg podobne do zaproponowanych w pracach [2] i [3], Przyjeto nastepujgce
zatozenia:

w danym przekroju sity i momenty aerodynamiczne zaleza od lokalnego kata
natarcia;

wzajemne oddziatywanie miedzy optywem kolejnych sasiadujacych paséw
uwzgledniono poprzez uwzglednienie predkosci indukowanej sasiednimi pasmami
(indukowanego kata natarcia);

uwzgledniono histereze  wspotczynnikéw  aerodynamicznych,  zjawisko
glebokiego przeciggniecia dynamicznego modelowano stosujagc  algorytm
opracowany w ONERA fl |;

wplyw Scisliwosci powietrza uwzgledniono poprzez wprowadzenie poprawki
Prandtla-G lauerta.

Algorytm postepowania jest nastepujacy: skrzydto samolotu jest dzielone
ptaszczyznami réwnolegtymi do ptaszczyzny symetrii kadtuba na szereg elementow
(paséw). Nastepnie w kazdym elemencie wyznaczany jest lokalny kat natarcia i
wartos¢  wypadkowego wektora predkosci. Nastepnie z  charakterystyk
aerodynamicznych profilu wyznaczane sg wspotczynniki aerodynamiczne: sity
nosnej, sity oporu i momentu pochylajgcego. Modyfikacja metody pasowej polega
na tym. ze wykorzystywane sg nieliniowe charakterystyki profilu, uwzgledniana
jest takze niestacjonamos$¢ optywu i zjawisko przeciggniecia dynamicznego.
Uwzgledniono takze lokalng zmiane kata natarcia profilu spowodowang wirami
generowanymi przez sasiednie pasma. Pole optywu jest zaburzane przez dodanie do
wektora predkosci odpowiednich skfadowych wynikajacych z obrotu samolotu
z predkosciami katowymip, qr.
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Wspotczynniki aerodynamiczne sg ztozonymi funkcjami parametréw stanu.
Zaleznosdci wspdiczynnika sity nosnej i wspotczynnika oporu od kata natarcia
w zakresie od 0° do 360° otrzymane na podstawie badarh uog6lnionego modelu
samolotu w tunelu aerodynamicznym podane sg miedzy innymi w [8], Dla celéw
analizy numerycznej funkcje C2(a) i Cx(a) mozna aproksymowac wielomianami
trygonometrycznymi w postaci:

Cz(a) - IL[akcos(ka) + bksin(£a)]

kn . 0)
Cx (a) =™ \ckcos(Ara) + dksin(te)J
k=0
Gdzie wspotczynniki ak bk cki dkodliczono wedtug schematu Rungego. Wartosci
tych wspoétczynnikéw podano w [8].

2.1 Wyznaczenie indukowanego kata natarcia

Kat natarcia a elementarnego pasa skrzydta zalezy od kata natarcia samolotu a0
kata natarcia indukowanego przez splywajace ze skrzydfa wiry i kata natarcia
spowodowanego pojawieniem sie predkosci katowych pochylania, odchylania
i przechylania. Indukow'any kat natarcia mozna obliczy¢ z zaleznosci:

a.= arctaj 2

Predkos¢ indukowang V, mozna obliczy¢ korzystajac z prawa Biota-Savarta.

Rys. 1 Schemat wiréw dla wyznaczenia zwigzku miedzy wspdtczynnikiem sity nosnej i rzeczywistym
katem natarcia przekroju skrzydta samolotu



408 PTMTS

v, (y)- . (cos®©, +cos0,) - anr. (cos 98 + cos (pa) (3

gdzie Ti i ~2 —odpowiednio odlegtosci lewego i prawego wiru zwigzanego od
punktu A (w ktdrym liczona jest predkos¢ indukowana). Analizujac rysunek 1
mozna stwierdzi¢, ze:

rx= AB cos X =xk(>0cos X

4
r2=ACcosx =[**00 + 2y tg z]cos x
Po przeksztatceniach otrzymuje sie:
2r(y)kn{y)
v, (y) = r(y) kn(y)=- 4c ©)
a
przy czym:
cos €8 + cos (pA
COS"P] + COS<p2 y (6)
y+-~rtgx
xk(y)

Rozktad cyrkulacji wzdtuz rozpietosci skrzydta mozna otrzyma¢ na podstawie
badari modelu samolotu w tunelu aerodynamicznym, lub rozwigzujac
rézniczkowo-catkowe réwnanie opisujgce ten rozktad.

2.2 Numeryczna realizacja metody

Skrzydto samolotu dzielone jestna  paséw (kazdy z nich o dtugosci Ab—b/j).
Powierzchnia pasa wynosi ASj. Analizujac trojkaty predkosci ABC, ACD i AED,
(rys. 4), stosujagc wzory Carnota i Snelliusa otrzymuje sie zaleznosci na kat natarcia
i warto$¢ predkosci. Zmiane kata natarcia spowodowang predkoscig indukowang
liczy sie z zaleznosci (7) (tréjkat ABC jest prostokatny). Predkos¢ bedaca suma
predkosci nie zaburzonej VO0i predkosci indukowanej V, jest rowna (rys. 2).

VOj ()
Wszystkie predkosci, katy, sity i momenty dla kazdego z przekrojow sg

wyznaczane w przekroju przechodzacym przez $rodek pasa. Wektor predkosci
punktu A pokrywajacego sie z 25% cieciwy mozna obliczy¢ z zaleznosci:
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» J 1
Yg =elk*rA=p q ®)
Al YA ZA

- i {0zA ~ 1y Ai) + 1(rxA - pzA)Fk(pyA - axA)
przy czym rA jest wektorem tgczacym $rodek masy samolotu z punktem A (25%
cieciwy aerodynamicznej) biezacego przekroju skrzydta. Pojawienie sie predkosci
katowej pochylania q powoduje zmienny rozkiad predkosci (prostopadiej do
cieciwy aerodynamicznej) wzdtuz cieciwy. Srednia warto$é tej predkosci wyniesie:
J 0.75-Ca ]
—J gXjdXj =-~-3 *cA 9

-05c

Biorgc pod uwage zaleznosci (2.13) i (2.14) sktadowe wektora predkosci Vo na
kierunek réwnolegty i prostopadty do cieciwy aerodynamicznej wyniesie:

VX(p.a.r)=qzAj-ryAj

Wi{p.q.r) =rxAj- pzA (10)

vzj (p,q.r)=pyA- gxA +0.25"
W trojkacie ACD (ry's. 2.8) kat CAD jest rowny a,(p). kat ADC jest rowny 90°-ee,
za$ kgt DCA wynosi 90°+a0ta,. Wartos¢ sumy wektoroéw predkosci VQ i sktadowej
predkosci \g na o$ Az mozna obliczy¢ z twierdzenia Carnota:

V«, =-

Vo) |
\ y' X

diproo: la-/ Aa/V,M j(Vi)

Rys. 2 Przyrost kata natarcia na profilu skrzydta spowodowany predkoscig wywotang predkoscig
katowg samolotu
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v [PYA]-NA, +N CA) +K  +

v (11)

[PYA - Waj +” +cajp j Sin(«o +a,)

Kat natarcia indukowany predkoscia katowa przechylania p i g mozna policzy¢ z
twierdzenia Snelliusa:

f (pyA - gxA + 0,25qcA)cos\a0 + av)’\
Aa}(V2) =arcsin (12

W przypadku pojawienia sie predkosci katowej odchylania r wypadkowa predkosc
i kat natarcia indukowany przez te predkos¢ oblicza sie rozwigzujac tréjkat AED.
W tym trojkacie kat DAE jest rowny Aa/V*), kat EDA jest rowny 180°-[a,y+ a » .
Na podstawie twierdzenia Carnota wyznaczana jest warto$¢ wektora predkosci V,.

Vi =fi* +{qzA - ryA)2 + Vp{qzAj" ryAj)coSa] +AaHV.)) (13)

Wielko$¢ kata natarcia indukowanego predkoscig katowa r i g jest wyznaczana
z twierdzenia Snelliusa:

f(yzAj ~ryaj)cosfal +Accj(yz)n
. v
v |
\% J .
Kat natarcia /-tego pasa przekroju skrzydta samolotu poruszajacego sie z predkoscig
VO obracajacego sie wokét srodka masy z predkosciami katowymi p. q, r, przy
znanym rozktadzie wzdtuz rozpietosci cyrkulacji r=fty) dany jest zaleznoscia.

a}=al0+Aes+afl +Aay(")-Aa;(FX) (15)
Dla tak wyznaczonego kata natarcia, korzystajac z nieliniowych charakterystyk
aerodynamicznych sg wyznaczane wspoétczynniki aerodynamiczne C2, CX i Cnj.
Nastepnie, (na przykfad korzystajagc z modelu ONERA) mozna obliczy¢
niestacjonarne charakterystyki aerodynamiczne profilu w zakresie gtebokiego
przeciggniecia dynamicznego, uwzgledniajagc w ten  sposdb  histereze
wspdtczynnikdw aerodynamicznych. Obcigzenia te sg wyznaczane z zaleznosci.

Aa,(Fr) = arcsin

APX - -AS®V 2-Cx
X ?p 11 1 (16)

&z A p-*s,-v?-c*
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Rzutujgac wyznaczone w ten sposob sity na osie uktadu Axz (rys. 2) otrzymuje sie:
VAX .= AF’]J sina, - APV..cosa,

\AZ] =-APZ cosaj ~APX sina} (17)
Moment przechylajgcy/-tego paska mozna obliczy¢ z zaleznosci:
ALj = --p -V ™ Cz]cosaj +ACXjsina))-ASj my] (18)
Podobnie obliczy¢ mozna moment pochylajacy:
(19)

-ip.K/(/IC ZI cosat +ACXi

przy czym DJjest odlegtoscia Srodka aerodynamicznego przekroju od $rodka masy.
Moment odchylajacy wytwarzany przezj-ty pas skrzydiajest rowny:
AN =~ P m ®W 7 sina] - ACX cosa, (20)

Catkowita warto$¢ sity i momentu aerodynamicznego bedzie réwna sumie sit
i momentdw dzialajacych na poszczegolne pasy.

APxaj = APZ sina() - APXj cosa0

. . 21
APxaj = - APz, cosa 0~ APX] sin«0 @)
Wartosci wypadkowych sil: nosnej i oporu sg liczone z zaleznosci:
Pxa=(I,AP xaj T 1A xa
/ lewe skrzydto s Iprawe skrzydto (22)
7za Y AP/m
\i / Iprawe skrzydio
W podobny spos6b sg liczone momenty:
T atl, +
= M, L (23)
\i * lewe skrzydio e J ' /frawe skrzydio
N = +

V1 / lewe skrzydio / fTrane skrzydio
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Sity od usterzenia poziomego i pionowego mozna liczy¢ w podobny sposob, przy
czym we wzorze na kat natarcia nalezy uwzgledni¢ kat odchylenia strug
spowodowany wirami sptywajagcymi ze skrzydia. Algorytm postepowania jest
identyczny jak przy uwzglednianiu indukowanego kata natarcia. Wplyw kadtuba na
obcigzenia aerodynamiczne jest oceniany jest metodami klasycznymi. Jak juz
wspomniane, w przypadku nosnych kadtubow w obliczeniach obcigzen
aerodynamicznych skrzydta cze$¢ kadtuba zajetg przez skrzydto jest traktowana jak
jego integralna czesc.

2.3. Modelowanie zjawiska gtebokiego oderwania dynamicznego.

Zaburzenia przeptywu pojawiajace sie po przekroczeniu krytycznych wartosci
kata natarcia, obserwowane jako nieregularny przebieg i zawirowania linii pradu
nazywane sg oderwaniem.  Oderwanie  powoduje zmiany  obcigzen
aerodynamicznych. W przypadku gdy kat natarcia jest funkcjg czasu, wowczas
oderwanie jest nazywane dynamicznym. Termin ,glebokie przeciggniecie
dynamiczne” oznacza zjawisko wzrostu wspétczynnika sity nosnej Cz ponad

warto$¢ C7 osiaganego w warunkach statycznych wartosci alr. Zjawisko to

wykryto dzieki $migtowcom. Konstruktorzy zauwazyli, ze S$miglowce latajg z
wiekszymi predko$ciami, niz wynikatoby to z ograniczen, bedacych nastepstwem
przekroczenia krytycznych katéw natarcia na powracajgcych topatach wirnika
nosnego j102°). Problem zaczeto bada¢. Odkryto podobne zjawiska zachodzace na
sprezarkach silnikow turbinowych oraz na skrzydtach samolotéw. Modelowanie
optywu z dynamicznym oderwaniem jest zadaniem niezwykle skomplikowanym.
Uzycie modelu Naviera-Stokesa nie zawsze jest mozliwe i opfacalne. Dlatego tez
oderwanie dynamiczne jest od dawna przedmiotem badan dos$wiadczalnych. W ich
wyniku zidentyfikowano czynniki wptywajgce na to zjawisko

Jedng z najbardziej znanych metod opisujgcych zjawisko oderwania
dynamicznego jest model opracowany w Office National d'Etudes et de
Recherches Aerospatiales (tzw. model ONERA). Poczatkowa wersja modelu
ONERA zostata sformutowana w pracach: [I], [10]. Model ten byt nastepnie
modyfikowany i adoptowany do réznych zastosowan, [4], [6], [7], Zastosowano go
do symulacji ruchu i aeroelastycznej analizy sztywnej, nieliniowo zamocowanej
fopaty wirnika nosnego S$migtowca [9], Odnotowano chaotyczny ruch topaty
spowodowany zaréw;no nieliniowosciami charakterystyk aerodynamicznych jak tez
nieliniowoscig struktury zamocowania topaty. Model ONERA zostat takze
adaptowany do wyznaczania niestacjonarnych obcigzen aerodynamicznych
skrzydet samolotu [5],



"ML-VII1” 1998 413

W pracach [6], [7] podano rdéwnania pozwalajgce na okreSlenie
niestacjonarnych wartosci wspotczynnikéw oporu i momentu pochylajgcego
profilu. Réwnania te zastosowano w algorytmach wyznaczajacych niestacjonarne
obcigzenia aerodynamiczne samolotu.

2.4 Przyktadowe wyniki obliczen

Charakterystyki aerodynamiczne samolotu w pelnym zakresie katow natarcia
uzyskane za pomocg opisanej powyzej zmodyfikowanej metody pasowej, uzyskane
dla danych samolotu MiG-21 UM przedstawiono na rysunkach 3-8. Przy obliczaniu
pochodnych zatozono, ze bezwymiarowa predkos$¢ pochylania g = 0.02.

Rys. 3 Charakterystyka Cz-f(a)uwzglednieniem zjawiska histerezy

Rys.4 Statyczne i dynamiczne charakterystyki — - =f(a)
da
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Rys. 5 Charakterystyka Cn¥f(a) z uwzglednieniem zjawiska histerezy

Rys. 6 Pochodna C f z uwzglednieniem zjawiska histerezy

Rys. 7 Pochodna C'f z uwzglednieniem zjawiska histerezy
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Rys. 8 Pochodna Cf z uwzglednieniem zjawiska hislerezy

3. Uwagi koncowe

Wyznaczenie sil i momentéw aerodynamicznych dziatajacych na samolot jest
zadaniem trudnym, gdyz zalezg one w ztozony sposéb od ksztattu samolotu, katéw
natarcia i $lizgu i ich pochodnych, predkosci katowych i ich pochodnych, liczb
Macha i Reynoldsa, katdw wychylenia powierzchni sterowych i innych parametrow
lotu. Do chwili obecnej nie opracowano ogdlnych metod wyznaczania tych sit dla
dowolnego przestrzennego ruchu samolotu. Lot na duzych, okotokrytycznych i
nadkrytycznych katach natarcia wigze sie z szeregiem zjawisk i osobliwosci takich
jak wing-rock, buffeting skrzydet i usterzema, niestatecznos¢ spiralna Itp.
Powaznym zagrozeniem bezpieczenstwa lotu jest zmniejszenie skutecznosci
steréw, co moze doprowadzi¢ do znaczacego obnizenia sterownosci samolotu, a w
konsekwencji do nawet do jego katastrofy. Dlatego tez rozpoznanie osobliwosci
dynamiki i aerodynamiki samolotu na nadkrytycznych katach natarcia jest
zadaniem niezwykle istotnym zarédwno z poznawczego, jak tez z czysto
praktycznego punktu widzenia.

Na zakresie duzych katow natarcia brak jest efektywnej metody obliczen
obcigzen aerodynamicznych samolotu. Nie zawsze dostepne sg takze wyniki badan
aerodynamicznych. Dlatego tez podjeto probe rozszerzenia zakresu uzytkowania
klasycznej metody pasowej na peten zakres katow natarcia.

Modyfikacja metody pasowej polega na tym, ze wykorzystywane sg nieliniowe
charakterystyki profilu, uwzglednianajest takze niestacjonamos$¢ optywu i zjawisko
przeciggniecia dynamicznego. Uwzglednia sie takze lokalng zmiane kata natarcia
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profilu spowodowang wirami generowanymi przez sasiednie pasma. Mozliwos¢
korzystania z petnych nieliniowych charakterystyk aerodynamicznych profilu,
uwzglednienie niestacjonamos$ci optywu (w tyrn histerezy wspdlczynnikow
aerodynamicznych) oraz mozliwos¢ zamodelowania zjawiska przeciggniecia
dynamicznego profilu czyni opisywang metode niezwykle pozytecznym
narzedziem w procesie tworzenia algorytméw numerycznej symulacji granicznych
standw lotu statkéw powietrznych.
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WYKORZYSTANIE SIECI NEURONOWYCH DO WSTEPNEJ
DIAGNOSTYKI LOTNICZEGO SILNIKA TURBINOWEGO

W iestaw Sobieraj 1
LucynaPyzik2
'Wydziat Uzbrojenia i Lotnictwa, WAT, Warszawa
Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa, Politechnika Rzeszowska, Rzeszéw

W artykule opisano zastosowanie metody LVQ do diagnostyki lotniczego silnika

turbinowego. Analizie poddano silnik PZL-10W zastosowany do napedu $migtowca
»Sokoét'. Przeprowadzono badania przydatnosci metody LVQ w procesie diagnostyki
wstepnej silnika, a nastepnie zbadano wptyw zakiécern danych wejSciowych na
poprawnos$¢ dziatania sieci. Wykazano poprawnos$¢ dziatania sieci przy do$¢ znacznych
zakt6ceniach sygnatu wejsciowego. Druga cze$¢ testu polegata na sprawdzeniu wptywu
liczby uwzglednionych wektoréw przypadajacych na dang klasg stanu na czas uczenia si¢
sieci, oraz dokonano poréwnania efektywnosci uczenia sie¢ w funkcji czasu uczenia.
Przeprowadzone testy pozwalaja na stwierdzenie, iz wykorzystanie sieci neuronowych
(sztucznej inteligencji) w diagnostyce lotniczych silnikéw turbinowych przynosi znaczace

korzysci.
1 Wstep

Niezawodna praca silnika lotniczego jest jednym z podstawowych czynnikow
zapewniajacych bezpieczny lot samolotu badz Smigtowca. Dlatego tez bardzo wazna
jest informacja o stanie technicznym silnika i przewidywanie mozliwosci wystgpienia
niesprawnosci. Aktualny stan techniczny zespotu napedowego mozna oceni¢ na
podstawie biezacego pomiaru wybranych parametrow kontrolnych bedacych
nosnikami okreslonej informacji diagnostycznej. Zazwyczaj najwiecej informacji
diagnostycznej dostarcza analiza przebiegéw czasowych wybranych parametrow
diagnostycznych dla okreSlonych faz lotu i ich poréwnanie z przebiegami
wzorcowymi. Z uwagi na oscylacyjny charakter wiekszosci przebiegéw, podstawowg
trudno$¢ sprawia okre$lenie dopuszczalnych réznic z wzorcem oraz eliminacja
zaburzen pomiarowych.

W artykule przedstawiono prébe wykorzystania sieci neuronowych do
wstepnej  diagnostyki  $migtowcowego silnika turbinowego. Jako parametry
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diagnostyczne wybrano moc silnika (N), predkosci obrotowe turbiny sprezarki (nt) i
turbiny napedowej (nt), moment obrotowy (M) i poziom drgan w wybranym punkcie
silnika (Drg).

2  Sieci LVQ- sieci uczace sie kwantyzacji wektorowej

Sieci uczace sie kwantyzacji wektorowej nalezg do Kkategorii sieci
samoorganizujacych sie. Celem tych sieci jest grupowanie lub klasyfikowanie danych
wejsciowych. Przydzielenie do danej kategorii sygnatu wejsciowego wykorzystywane
jest przez kazdy system sieci sztucznej inteligencji, jednak przy zastosowanie metody
kwantowania wektorowego wektor wejsciowy zostaje zastgpiony przez ten indeks
jednostki  wyjsciowej ktora zostata aktywowana. Sieci LVQ zwigzane sg
z metodologia kwantyzacji wektorowej uzywang w przetwarzaniu sygnatow,
polegajaca na aproksymacji ciagtej funkcji wielu zmiennych - na przyktad sygnatu
wejsciowego w postaci parametrycznej - za pomocg skonczonej liczby wektorow
kodowych. Potozenie wektoréw kodowych w przestrzeni sygnatdw wejsciowych
powinno by¢ takie, aby u$redniony bigd kwantyzacji, tzn. u$redniona odlegtosc¢
wektora wejsciowego od najblizszego wektora kodowego, byt minimalny. Tg
klasyczng metodologie kwantyzacji wektorowej mozna rozszerzy¢é do postaci
sieciowe]j tworzac sieci uczace sie kwantyzacji wektorowej. Sie¢ LVQ zostata po raz
pierwszy zaproponowana przez Teuwo Kohonena w 1988r w pracy [3]. Sie€ ta jest to
pewnego rodzaju sie¢ klasyfikujaca tzn. przypisujaca obiekty wejsciowe do jednej
zwielu klas i oparta na zasadzie wspétzawodniczenia neuronéw. W klasycznej
metodzie LVQ jedynie neuron wygrywajacy wspotzawodnictwo modyfikuje swoje
wagi natomiast liczne modyfikacje tej sieci zaktadajag modyfikacje wag wszystkich
neuronéw warstwy klasyfikujacej przy zatozeniu jednak, iz neuron zwyciezajacy
wspotzawodnictwo modyfikuje swe wagi wspos6b inny niz neurony nie
wygrywajace. ldeg podstawowg LVQ jest to, iz warstwa neurondw stara sie tak
zmodyfikowac¢ swoje wektory wag aby ich funkcja gestosci rozktadu w przestrzeni R
odpowiadata funkcji gestosci prawdopodobienstwa, z ktorym wybrane zostaty
wektory w ciggu uczacym.

Jak widzimy sie¢ ta jest specyficznym rodzajem klasyfikatora. Do analizy
podawane sg wartosci rzeczywiste danych parametrow. Wektor wejsciowy nie musi
by¢ wstepnie obrobiony. W diagnostyce silnika podawane sg odpowiednie wektory
prezentujagce poziom drgah czy tez temperatury przed turbing. Przebieg tych
parametrow mozna podawa¢ na sie¢ bezposrednio z urzadzerr pomiarowych.
W metodzie tej nie jest wymagany posredni blok obrébki wejsciowych danych
diagnostycznych. Dane nie muszg by¢ tez sprowadzane do wielkosci $rednich. Mozna
np. podawac temperature w tysigcach stopni , aobroty turbiny czy tez sprezarki
w dziesigtkach. Tak wiec rzad wielkosci danych wprowadzanych nie jest istotny. Za
pomocg metody LVQ mozemy klasyfikowac zaréwno wielkosci temperaturowe jak
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i predkosci obrotowych. Niedogodnoscig tej metody jest brak mozliwosci stworzenia
klasy nastepnej w przypadku gdy wektor wejsciowy nie zostat przyciggniety w zaden
obszar klasyfikacyjny. Metode tg mozna wiec uzupetni¢ o blok tworzenia klas
posrednich w przypadku nie przypisania wektora do danej klasy [2], Taki blok posiada
metoda ART. Uzupetnienie kwantyzacji wektora wejsciowego o rezonans danych
wejsciowych pozwoli na dodanie dodatkowych klas rozpoznawania bez koniecznosci
uczenia od poczatku. W niniejszej pracy pokazano sposéb wykorzystania sieci uczacej
sie kwantyzacji wektorowej i wyniki tych badan na przyktadzie lotniczego silnika
Smigtowcowego PZL-10W stosowanego w $migtowcu ,,Sokot”.

2.1 Struktura sieci LVQ.

Prezentowana sie¢ sklada sie z warstwy wejsciowej, warstwy uczacej sie i
jednoczesnie dokonujacej klasyfikacji oraz warstwy wyjsciowej. Kazda sktadowa
wektora wejsciowego jest reprezentowana przez jeden neuron warstwy wejsciowe;j.
Warstwa wyjsciowa sktada sie z tylu neurondw ile wyznaczymy klas podlegajacych
klasyfikacji. Warstwa przejsciowg ktéra zarobwno uczy sie i klasyfikuje jest tzw.
warstwa Kohonena. Uczenie sie i klasyfikacja w tej warstwie odbywa sie zgodnie z
regutami LVVQ opisanymi ponizej. Warstwe Kohonena dzieli si¢ na réwnoliczne grupy
neurondw, przy czym kazdej klasie odpowiedzi musi odpowiada¢ jedna grupa. Tak
wiec kazdy neuron warstwy Kohonena ma przypisang odpowiednig klase odpowiedzi.

Sieci LVQ moga pracowaé w réznych trybach. Podstawowe tryby pracy sieci LVQ s3
nastepujgce:

standardowy tryb uczenia,

tryb uczenia LVQ1- z wkaczonym mechanizmem ,,sumienia”,

tryb uczenia LVQ2- z wylaczonym mechanizmem ,,sumienia” z wyjatkiem kryteriéw
rozstrzygajacych o zmianie wektora wag neuronu,

tryb klasyfikacji.

Uzycie sieci LVQ polega na przeprowadzeniu szeregu eksperymentéw uczenia sieci
za pomocg trybow LVQ lub LVQ1, a w pdZniejszym etapie przeprowadzenie korekty
otrzymanego rozwigzania za pomoca trybu LVQ2.

Standardowy tryb uczenia polega na kolejnym prezentowaniu wektoréw x nalezgcych
do ciggu uczacego. W warstwie Kohonena kazdy i-ty neuron wylicza odlegtos¢ d,
miedzy wektorem ciggu uczacego x a wektorem wag W.. Odlegtos¢ d, moze by¢
dowolng funkcjag miary odlegtosci. Oznaczajac poszczegolne wagi i-tego neuronu jako
Wy (j=1,2...N), odlegtos¢ mozna zdefiniowaé w nastepujacy sposéb:

v

72
(D

We wzorze tym N- reprezentuje ilos¢ sktadowych wektora uczacego, a co za tym idzie
ilos¢ neuronéw w warstwie wejsciowej. Wybierany jest neuron ktérego wektor wag
jest najblizszy' w'ektorowi ciggu uczacego. Neuron dla ktérego d, =niin wygrywa
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wspotzawodnictwo. W przypadku gdy zwycieski neuron nalezy do klasy
odpowiadajgcej wektorowi uczacemu wagi jego wejs¢ zmieniajg sie tak, aby wektor
wag przyblizy¢ do wektora uczgcego. W przeciwnym przypadku wektor wag
oddalamy od wektora uczacego. Korekte polegajgca na przyblizaniu lub odpychaniu
wektora wag nazywamy odpychaniem - repulsion. Korygowanie wektora wag
neuronu q - zwyciezcy odbywa sie wedtug nastepujacego schematu:

2
jesli zwyciezca nalezy do whasciwej klasy,
©)
jesli zwyciezca nalezy do innej klasy i wigczony jest mechanizm odpychania,
Wq=Wq (4)

jesli zwyciezca nalezy do innej klasy i wytgczony jest mechanizm odpychania
Wspotczynniki a iy sg parametrami statymi w procesie uczenia.

Przyjmujac standardowy sposdb uczenia LVQ zauwazamy iz tylko te neurony
warstwy Kohonena ktére w pierwszych krokach zblizyly sie do wektoréw
wejsciowych sg korygowane. Pozostate neurony podczas catego procesu uczenia
pozostajg nieaktywne. Przeciwdziataniem zaistnienia takiej sytuacji jest
wprowadzenie do warstwy Kohonena dodatkowego mechanizmu, 2zwanego
sumieniem. Metoda z zastosowaniem mechanizmu sumienia nosi nazwe LVQ1.

2.2 Uczenie z mechanizmem sumienia.

Istota dziatania sieci LVQ} ukrywa sie we wbudowanym liczniku w kazdym
elemencie warstwy Kohonena. Licznik ten okresla liczbe zwyciestw tego neuronu we
wspotzawodnictwie. Wigczenie sie sumienia nastepuje wéwczas gdy neuron zwycieza
czesciej niz 1/M razy (gdzie M oznacza liczbe neurondéw w kazdej klasie warstwy
Kohonena). Mechanizm sumienia wyfgcza taki neuron ze wspotzawodnictwa.
Wymuszane jest w ten sposéb dodatkowe wspoétzawodnictwo miedzy neuronami
przypisanymi do Kklasy wektora uczacego. Dzieki tak zrealizowanemu
wspdtzawodnictwu wylaniany jest zwyciezca wewnatrzklasowy, ktorym jest neuron
nalezacy do klasy wektora wejsciowego i charakteryzujacy sie wektorem wag
najbardziej zblizonym do wektora wejsciowego. Tak wiec w procedurze LVQ1 do
wyliczonej odlegtosci dj dodawany jest skiadnik obcigzajacy b, dla neuronéw
przypisanych do wlasciwej Klasy. Zapis matematyczny metody LVQ1 jest
nastepujacy:

d,=d, +b

przy czym
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bi=c*AM-Pi)

gdzie :
M -liczba neuronéw warstwy Kohonena przypadajaca na klase
Pi - dotychczasowa czestos¢ zwyciestw i-tego neuronu
c - Zmienna pomocnicza
gazie:
c=M *dmd /c @
gdzie z kolei:

dnax Maksymalna mozliwa odlegto$¢ miedzy dwoma wektorami wejsciowymi .
Warto$¢ szacowana przez program implementujacy siec.
c Parametr ktdrego warto$¢ zadawana jest arbitralnie.

Po okresleniu zwyciezcy wewnatrzklasowego (oznaczonego symbolem s) oraz
zwyciezcy w catej warstwie (oznaczonego symbolem ) zmodyfikowane zostajg
czestosci zwyciestw kazdego neuronu w Kklasie oraz wspdtczynniki wagowe
zwyciezcOw. Podczas modyfikacji obowigzujg nastepujace reguty:

» wektor wag zwyciezcy wewnatrzklasowego jest zawsze przesuwany w Kierunku
wektora wejsciowego,

» jezeli zwyciezca w calej warstwie lezy w zlej klasie to jego wektor wag jest
odsuwany od wektora wejsciowego,

» jezeli zwyciezca w catej warstwie lezy we wiasciwej klasie, to jego wektor wag
nie jest modyfikowany, chyba ze jest on réwniez zwyciezca wewnatrzklasowym.

Wagi korygowane sg wedtug nastepujacych regut:

Ws=WS+P*(X~W) ®)

- jesli zwyciezca wewnatrzklasowy lezy w obszarze ztej klasy

Ws=Ws+a *(X~w j o
- jesli zwyciezca wewnatrzklasowy lezy w obszarze wtasciwej klasy,
Wg=Wgqg-Y*{x~Waq) (10)
jesli zwyciezca w catej warstwie lezy w obszarze ziej klasy,

Waq=Wq (31)
jesli zwyciezca w catej warstwie lezy w obszarze wtasciwej klasy.

Wspdtczynniki a, iy sg parametrami ktorych wartosci pozostajg state w trakcie
procesu uczenia. Wybdr konkretnych wartosci tych parametréw bedzie rzutowat na
wyniki rozpoznawania. W wielu pakietach obliczeniowych podano wartosci mozliwe
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do przyjmowania przez poszczeg6lne parametry oraz ich wartosci standardowe. Dobor
tych parametrow wcigz jest jeszcze podyktowany intuicja i doSwiadczeniem osoby
projektujacej sie¢. Mozna jednak przyja¢ kilka zalecen ktére pomagajg dobrze dobraé
parametry uczenia. Po pierwsze mechanizm sumienia nalezy wytgcza¢ przyjmujac c—0
podczas koncowej fazy uczenia. Spowoduje to wieksze skoncentrowanie sie na
okresleniu granic obszaréw, niz na wypracowaniu réwnego rozktadu ilosci zwyciestw
wewnatrz danego obszaru. Ze wzgledu na to, iz podczas pierwszych krokéw uczenia
powinny nastepowac najwieksze przesuniecia wektoréw wag a pézniej korzystne sg
precyzyjne korekty, dobrze jest przyja¢ zmieniajacy sie wspotczynnik a zaczynajgc od
warto$ci duzej np. 0.8 a konczac na 0.05. Dla wczesnych faz uczenia moze okazac
sie korzystne wyitgczenie mechanizmu odpychania poprzez nadanie parametrowi y
wartosci 0. Pozwoli to wektorom wag neuronéw danej klasy na przejScie przez
obszary przypisane innym klasom. W przypadkach wigczonego mechanizmu sumienia
korzystne jest zwiekszenie warto$ci parametru C decydujacego o wielkosci sktadnika
obcigzajgcego odlegtosci. Liczba pokazéw ciagu uczacego powinna by¢ ilorazem (3+
5) liczby neuronéw w warstwie Kohonena podzielona przez warto$¢ parametru a.

2.3 Tryb uczenia LVQ?2

Uczenie w tym trybie przebiega analogicznie jak w trybie standardowym LVQ z
wyjatkiem kryteriow rozstrzygajacych o zmianie wektora wag neuronu. Po wyliczeniu
odlegtosci di dla kazdego neuronu wybieramy zwyciezce a dodatkowo okresSlamy
drugiego w kolejnosci zwyciezce. Wagi obydwu neuronéw korygujemy tylko w
przypadku gdy obaj zwyciezcy nalezg do réznych klas, przy czym zwyciezca globalny
dla sieci nalezy do klasy graniczacej z wtasciwa natomiast drugi w kolejnosci neuron
nalezy do wiasciwej klasy bedac zwyciezcg wewnatrzklasowym. Warunkiem
koniecznym modyfikacji wag jest to, aby wektor wejsciowy x lezat wewnatrz matego
okna, o $rodku wyznaczonym przez hiperptaszczyzne przechodzacg przez Srodek
odcinka faczacego wektory wag obu neuronéw i prostopadta do tego odcinka. Ta
hiperptaszczyzna wyznacza lokalng granice miedzy klasami obu neuronéw. Przy
spetnieniu wyzej wymienionych warunkéw wektor wag zwyciezcy w catej warstwie
jest odsuwany od wektora wejSciowego, natomiast wektor wag zwyciezcy
wewnatrzklasowego jest przesuwany w kierunku wektora wejsciowego. Zapisac to
mozna nastepujacymi zaleznosciami:

(12

Wr = W,- + S *(X~Wr) 13)
gdzie:
g- 0znacza neuron zwycieski w catej sieci,
r- oznacza neuron zwycieski wewnatrzklasowy,
8- parametr o wartos$ci zawartej miedzy' O a 1
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3  Przygotowanie danych wejsciowych.

Dane do testow pobrane zostaty z silnika PZL-IOW stosowanego w $migtowcach
»S0kOF’. Dane uzyskane sg z préb silnika przeprowadzonych w hamowni WSK-PZL
RzeszOw. Test podczas ktdrego zostaty pobrane te dane skladat sie z nastepujacych
etapow :
1.Faza ,,STOP” - trwajgca ok. 900s po ktorych silnik jest zatrzymany,
2.Faza ,,ZAPUSZCZANIE” - trwajaca ok. 20s silnik w tej fazie jest uruchamiany,
3.Faza ,,LOT” - trwajgca ok. 580s - w czasie tej fazy silnik pracuje z parametrami
normalnego lotu.

Podczas fazy ,,LOT” moga pojawi¢ sie dodatkowe dwie fazy:

Faza ,LOT w ZAKRESIE 2,5-MINUTOWEGO NADMIARU” - trwata ok.I50s -
silnik w tej fazie pracowat z nadmiarem, czyli pracowat na obrotach wiekszych niz
optymalne w fazie lotu.

Faza ,,LOT w ZAKRESIE 3-MINUTOWEGO NADMIARU” - trwata 0k.I180s - silnik
wtej fazie pracowatl znadmiarem, czyli pracowat na obrotach wiekszych niz
optymalne w fazie lotu.

Dane bezposrednio po pobraniu z laboratorium wygladaty w ten sposaéb :

t4 N nts nin M Drg F 3 2 dd-mm gg:mm:ss
675 900 925 986 1044 48 L - - 22-12 13:45:23
674 899 924 99.1 1048 4.9 - - 22-12  13:45:23
677 905 921 99.8 1049 4.7 - 22-12  13:45:24
678 96 92 99.9 1051 49 - - 22-12  13:45:24

- - -

gdzie :

T4-temperatura mierzona na wylocie z silnika w °C,

N - moc silnika w KW,

nts- obroty turbiny sprezarki w %,

nu, - obroty turbiny napedowej w %

M - moment obrotowy w %

Drg. - drgania catego silnika w mm/s2

f - faza pracy silnika (moga tu wystgpi¢ 3 fazy : STOP, ZAPUSZCZANIE i LOT),
3 - faza 3-minutowego nadmiaru,

2 - faza 2,5-minutowego nadmiaru,

dd-mm - dzien i miesigc (data wykonania pomiaréw),

gg:mm:ss - godzina, minuta i sekunda (czas kiedy zostat dokonany pomiar).
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Sieci symulujace sieci neuronowe wymagajg identycznych dlugosci wektorow
uczacych i testujgcych. Zbiory danych uzyskanych z badan sa roznej dtugosci.
Przyjeto wiec schemat pomiarowy do ktdrego dostosowane wszystkie zbiory danych.
Za standardowy zbi6r pomiarowy przyjeto pomiar skadajacy sie z.

700s - fazy ,,STOP”,
20s - fazy ,,ZAPUSZCZANIE”,
3Cs -fazy ,,LOT”, Cm
150s - fazy ,,LOT - zakres 2,5-minutowego nadmiaru ,
600s - faza ,,LOT”,

1000

800

600 -Z

400

200

Q
230 500 750 1000 1230 1500 W

Rysunek 1. Wykres przebiegu podstawowych parametréw diagnostycznych silnika
sprawnego technicznie [1]
Dostosowano do wyzej pokazanego formatu 840 zbiordw danych. Wizualizacja
przyktadowych danych uczacych przedstawiono na rysunku 1

4  Wykorzystanie algorytmu LVQ w diagnostyce silnika turbinowego

W algorytmie LVQ zastosowano dane przygotowane w sposOb opisany powyzej.
Sie¢ uczono przy wykorzystaniu 20 wektorow zdanymi pochodzacymi z silnika
sprawnego i 20 wektorami z danymi pochodzacymi z silnika niesprawnego. W sieci
przyjeto po 20 neurondw na klase oraz 40 neuronéw na wyjsciu z sieci. Dokonano 20
préb testowych sieci. Proby polegaly na kolejnym wprowadzaniu 10 préobek
zawierajacych kazda po 50 wektoréw z danych silnika zdatnego technicznie tabela 1
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i 10 prébek zawierajagcych po 50 wektoréw z danymi silnika niezdatnego technicznie
tabela 2. Wektory do prébek wybierano losowo.

Nr prébki 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
llo$¢ wektorow do 50 50 50 5 50 50 50 5 50 50
rozpoznania

llos¢  wektorow 48 49 50 48 49 49 0 48 50 48
rozpoznanych

Wynik 96% 98% 100% 96% 98% 98% 100% 96% 100% 96%

Tabela 1 Wyniki testu LVQ dla 10 probek, ktére pochodzg z silnika zdatnego
technicznie.

Nr probki 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
llo$¢ wektorow do50 50 50 50 50 50 50 5 50 50
rozpoznania

lloS¢  wektorow 48 50 48 49 48 50 49 49 50 50
rozpoznanych

Wynik 96% 100% 96%  98% 96% 100% 98%  98% 100% 100%

Tabela 2. Wyniki testu LVQ dla 10 prdbek, ktére pochodzg z silnika niezdatnego
technicznie.
W tej metodzie skuteczno$é rozpoznawania uszkodzen wyniosta ok. 98%.

5 Odporno$¢ metody LVQ na zakiocenia.

Dla sprawdzenia odpornosci metody LVQ na zaklocenia wywotane np.
niedoktadnos$cig odczytania danych z urzadzen pomiarowych, btedem przypadkowym
czy bledem systematycznym przygotowano kolejng serie danych zaszumionych
w sposob opisany wzorem (14). Wspotczynniki al3 a2 i a3 dobierane sg
eksperymentalnie. Dobierajac odpowiednio wspotczynnik zaszumienia wz, dokonano
kolejnych pomiaréw poprawnosci dziatania sieci neuronowej. Wyniki pomiarow
przedstaw iono w tabeli 3 i na rysunku 2.

(N
. X .
Sin Sin + COS 60 *w. (14)

NalVv Vazly va3dVv

gdzie : F(X) - funkcja uzyta do zaszumienia danych,
ar wspoétczynnik (ai= 21),



428 PTMTS

a2- wspoétczynnik (a2= 74),
ai- wspotczynnik (a3= 13),
w- - wspotczynnik zaszumienia (w. 0 - 1,5)

Wspétczynnik 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10 11 12 13 14
zaszumienia

(w2

llos¢ 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50
wektoréw

podanych do

rozpoznania

llos¢ 50 50 49 47 46 31 30 23 18 15 10 4 1 1
wektorow
rozpoznanych

Wynik testu w 100 100 98 94 9 62 60 46 3 30 20 8 2 2
%

rozpoznawani

a wektorow

Tabela 3. Wyniki pomiaréw przeprowadzonych na danych testujgcych przy réznych
wspotczynnikach zaszumienia

01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 11 12 13 14

wspo6tczynnik zaszumienia

Rys. 2. Wyniki przeprowadzonego testu dla réznych wartosci wspoétczynnika
zaszumienia

7 Badanie wptywu ilosci wektorow w klasie na efektywno$¢ uczenia sie sieci
LVQ.

Badanie polegato na przeprowadzeniu pomiaru czasu uczenia sieci LVQ
w zaleznosci od iloSci wektorow uczacych przypadajacych na jedng klase.
Zaprojektowana sie¢ skladata sie z 3000 neuronéw na wejsciu i dwoch klas na
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wyijsciu. Pierwsza klasa odpowiada silnikowi sprawnemu technicznie, a druga
silnikowi uszkodzonemu. Test skiadata sie z dziesieciu prob w ktérych mierzono
czasy uczenia sieci. llosci wektoréw przypadajgcych na klase zestawiono w tablicy 3.
Wszystkie wektory byly zaszumione w sposob opisany wczesniej przy wspotczynniku
zaszumienia wz=0,7. Po nauczeniu sieci sprawdzono efektywno$¢ pracy sieci
w rozpoznawaniu usterek silnika. Wyniki testu przedstawiono w tabeli 4 oraz na
rysunku 3.

Numer 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
probki

llos¢ 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
wektorow

na klase

Czas 3520 3537 3622 3743 3460 3589 8727 8762 8788 8802
uczenia [s]

llos¢

wektoréw 50 50 50 50 50 50 50 50 50 50
zadanych

do

rozpoznani

a

llos¢ 24 25 29 30 30 3 3l 32 3 32
prawidtow

0

rozpoznaw

anych

wektorow

Efekt 48 50 58 60 60 62 62 64 66 64
uczenia w

%

Tabela 4. Czas uczenia i efekt uczenia
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Rys. 2. Efekt i czas uczenia sieci LVQ w zaleznosci od ilosci wektorow
przypadajacych najedng klase .

9  Whnioski

Sieci neuronowe ze wzgledu na swoje wiasciwosci mogg by¢ z powodzeniem
wykorzystywane w zakresie diagnozowania stanu technicznego silnikéw lotniczych.
Dodatkowo, zaletg sieci typu LVQ jest mozliwo$¢ wykorzystywania do analizy
danvch otrzymywanych ze stanowiska pomiarowego bez potrzeby standaryzacji
danych wejsciowych. Zaletg wykorzystywanej w analizie sieci LVQ byla rowniez jej
duza odporno$¢ na zaktdcenia. Badania przeprowadzone w zakresie efektywnosci
uczenia" sieci rozpoznawania niesprawnosci pozwalaja na stwierdzenie, ze
optymalna liczba wektorow dla ktorej efektywno$¢ i czas ,uczenia jest
najkorzystniejszy zawiera sie w zakresie 15 do 35 wektoréw na klase

Metoda LVQ nadaje sie takze do symulowania uszkodzen silnika co w etekcie
umozliwia dodatkowo rozpoznawanie rodzaju uszkodzenia - oczywiscie w zaleznosci
od przyjetych w rozwazaniach parametrach diagnostycznych.

Literatura:
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The use ofNeural Network in early diagnosis ofan aircraft turbo engine .

The Article describes the use of the LVQ method to diagnose an aircraft turbo engine.
The analysed engine was the one of PZL-10W engines which was used for the SOKOL
aircraft.It was studied the usefulness ofthe LVQ method in process ofearly diagnosis of
an aircraft turbo engine and then an effect it had on the Neural Network working properly
when input data disturbances occurred.lt was proved that the Neural Network was
working properly when there were quite disturbances on input data. The second part of
the test was to check the effect on the time of learning for the network the number of
vectors in class had. Moreover, to compare effectiveness of learning with the time of
learning. Due to the tests carried out it can be stated that the use ofthe Neural Network in
early diagnosis o fan aircraft turbo engine gives significant benefits.
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PRACA SMIGLA OGONOWEGO W MANEWRACH

Jarostaw Stanistawski

Instytut Lotnictwa, Warszawa

Przedstawiono wyniki symulacyjnych obliczen parametréw pracy $migta
ogonowego w nieustalonych $lizgach $migtowca w locie poziomym. Zastosowano
program komputerowy obejmujacy rozwigzanie ruchu sztywnego kadtuba
Smigtowca wokét osi watu  wirnika nosnego oraz rozwigzanie ruchu
odksztatcalnych topat $migta ogonowego. W réwnaniu ruchu 3$migtowca
uwzgledniono zmienne w czasie manewru sity dziatajgce na kadtub i usterzenie
pionowe oraz zmienny cigg $migta zalezny od sterowania katem nastawienia
topat i lokalnych zmian optywu topat w trakcie obrotu kadtuba.

|.Wstep

Projektowanie nowej konstrukcji wymaga zdefiniowania obcigzen
wystepujacych w czasie eksploatacji $migltowca. Dla $migta ogonowego
jednym z granicznych standw jest $lizg w locie z duzg predkoscig. W czasie
$lizgu w przypadku, gdy zwrot swobodnego przeptywu przez tarcze $migla
ogonowego jest przeciwny do zwrotu predkosci indukowanej, warunki pracy
topat $migta sg poréwnywalne do wyrwania dla wirnika no$nego. W przepisach
JAR27 w 8351 opisano sposob przeprowadzenia $lizgow w czasie badan
w locie. W artykule przedstawiono rezultaty obliczei obciagzen i parametréw
pracy $migta ogonowego w nieustalonych $lizgach z uwzglednieniem wymagan
okreSlonych w przepisach JAR27. Do obliczen zastosowano program
komputerowy bedacy rozwinigciem algorytmoéw dotyczacych obcigzen wirnika
i warunkéw rownowagi $Smigtowca w locie [1,2]. Wyniki uzyskano dla danych
masowych i aerodynamicznych $migtowca lekkiego z 4-topatowym Smigltem
ogonowym.
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2.Metoda badan i opis modelu

W uproszczonym modelu $migtowca przyjeto, ze sztywny kadtub w trakcie
§lizgu moze obraca¢ sie wokot osi centralnej pokrywajgcej sie z osig watu
wirnika nosnego. topate S$migta ogonowego zamodelowano doktadniej
zastepujac ja odksztatcalng osig sprezysta o zmiennych wzdluz promienia
charakterystykach masowo-sztywnos$ciowych. Przy wyznaczeniu ruchu kadtuba
przyjeto nastepujace zatozenia:

» Srodek masy S$migtowca w czasie $lizgu porusza si¢ po prostej bez

przyspieszen liniowych

« predkosci obrotowe wirnika i $migta ogonowego podczas $lizgu sg state

o sterowanie katem nastawienia topat $migta ogonowego oraz zmiany

optywu topat $migta i usterzenia pionowego wptywajg tylko na ruch
obrotowy $migtowca wok6t osi watu wirnika nosnego.

Przy powyzszych zatozeniach w réwnaniu ruchu $migtowca uwzgledniono
zmienne w czasie nieustalonego $lizgu: aerodynamiczny moment odchylajacy
dla kadtuba bez usterzenia pionowego, sily aerodynamiczne dziatajgce
na statecznik pionowy oraz zmieniajacy sie cigg $migta ogonowego w wyniku
sterowania katem nastawienia topat i wptywu predkosci $lizgu na zmiany
lokalnych katéw natarcia topat. Uproszczone rownanie ruchu kadtuba
Smigtowca podczas $lizgu mozna przedstawi¢ w nastepujacej postaci.

iPk=Mw+ Mk+Toox Lo+ Pvx Lbv+ My 0)
gdzie

I - masowy moment bezwiadnos$ci $migtowca wzgledem osi watu wirnika

Mw- moment obrotowy wirnika nosnego

M<(p) - aerodynamiczny moment odchylajacy dla kadtuba bez usteizenia

pionowego

Tso(P,o>) - cigg Smigta ogonowego

Pbv(p) - skladowa boczna aerodynamicznych sit nosnosci i oporu usterzenia

pionowego

MySIP) - moment na glowicy $migta ogonowego odchylajgcy kadtub

( patrz rys. 1)

P - kat Slizgu

@- kat nastawienia topat Smigla ogonowego.

Réwnanie ruchu kadtuba Smigtowca (1) rozwigzywano w przedziale czasu
wynoszacym kilka sekund. W tym czasie $migto ogonowe wykonuje kilkaset
obrotow. Krok przyrostu czasu w rozwigzaniu réwnania ruchu kadtuba w $lizgu
przyjeto rdwny okresowi jednego obrotu $migta ogonowego wokot swojej osi.
Dla przedzialu czasu odpowiadajacego wartosci kroku przyrostu czasu
w réwnaniu (1) przyjmowano state wielkosci sit i momentéw, przy czym
w przypadku ciggu $migta ogonowego T i momentu odchylajacego na glowicy
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My byty one réwne Srednim wartosciom tych obciazen podczas jednego
obrotu watu S$migta. Chwilowe, w trakcie obrotu $migta, wartosci ciagu,
momentu odchylajacego i pozostatych sktadowych obcigzenia glowicy Smigta
ogonowego wyznaczano w procedurze z krokiem czasu odpowiadajagcym
zmianie potozenia azymutalnego topaty na tarczy $migta o kat A\ =5 .

topate Smigta modelowano odksztatcalng strukturg sktadajacag sie z osi
sprezystej i rozmieszczonymi wzdtuz niej masami skupionymi segmentow,
na ktére podzielono topate. W rozwigzaniu ruchu topaty uwzgledniono
odksztatcenia gietne i skretne osi sprezystej, podatno$¢ mocowania topaty
w ptaszczyznach ciggu i obrotow, podatno$é uktadu sterowania skokiem topaty
oraz tarcie w przegubie osiowym. Rdéwnania ruchu topaty rozwigzano metoda
Galerkina zaktadajac, ze odksztatcenia topaty sg rowne sumie zmiennych
w czasie udziatéw pochodzacych od uwzglednianych postaci wiasnych:

2(r,t) = EOi(t)xi(r) @)

i=1
gdzie

z - odksztatcenie topaty w funkcji czasu i promienia

Oj - zmienna w czasie funkcja udziatu i-tej postaci wiasnej w odksztatceniu

fopaty

X - uwzgledniana posta¢ wiasna topaty.

Wykorzystujac zalezno$¢ (2) mozna ruch odksztatcalncj topaty opisa¢ uktadem
réwnain o postaci

6i=Q ,-0 jpf (3)
gdzie

Q, - sita uogolniona dla i-tej postaci wiasnej topaty

Pi - czestos¢ i-tej postaci wiasne;.

Ze wzgledu na duzy zakres katdw nastawienia topat $migta ogonowego
wynoszacy od qmire-8° do jads=20° w procedurze rozwigzujacej
rownania (2,3) uwzgledniono zmiane czestosci wiasnych topaty w polu sit
odsrodkowych przy jej obrocie w przegubie osiowym. Czestosci postaci
wiasnych topaty $migta ogonowego dla kata nastawienia @=0° i cpmaks= 20"
zestawiono w tabeli 1

postaé FO Fl F2 CcO TO TI

czestos¢ (oD 1534 5271  11.638  3.943 4579 12755
przy @=0°

CZestOSC (Qco.on) 1595 6182  12.294  3.142 4577 12783
przy ip = 20°
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Symbole zamieszczone w tabeli 1 majg nastepujace znaczenie:

 F - postac gietna topaty w ptaszczyznie ciggu Smigta

 C - postac gietna topaty w ptaszczyznie obrotéw $Smigta

T - postac skretna fopaty

« cyfra w oznaczeniu postaci wiasnej odpowiada liczbie weztow

» wartosci czestosci odniesiono do predkosci katowej watu Smigta

fiw=419.3 rd/s.

Symulujac, okre$lony w przepisach JAR27, spos6b badan $lizgéw w locie
obliczenia obcigzehn i parametrow pracy $migta ogonowego przeprowadzono
dla warunkéw poczatkowych odpowiadajacych lotowi ustalonemu, poziomemu
z predkoscia maksymalng Vh- Zatozono gwattowne wychylenie pedatow od
potozenia w locie ustalonym do potozenia granicznego, a nastepnie ich
wycofanie po przekroczeniu kata $lizgu wynoszacego fM5°. W programie
symulacyjnym wychyleniu pedatéw odpowiada funkcja sterowania zmiang kata
nastawienia topat Smigta ogonowego. Przepisy nie okreslajg wartosci tempa
sterowania skokiem ftopat, uznano wiec za gwaltowne sterowanie petne
wychylenie pedatéw w czasie 12 sekund, co odpowiada predkosci katowej
obrotu topaty w przegubie osiowym wynoszacej 15+30°/s .

3.Uzyskane wyniki

Przeprowadzone symulacje $lizgéw Smigtowca przy brutalnym sterowaniu
pozwalajg okresli¢ obcigzenia i parametiy pracy $migla, ktére moga wystgpic¢
w czasie badah w locie. Otrzymane wyniki dotyczg $migtowca lekkiego o masie
startowej m=785 kg.

Na rys.2 przedstawiono funkcje sterowania katem nastawienia topat smigta
ogonowego i odpowiedZ kadtuba - przebieg zmian kata Slizgu w czasie
manewru odpowiadajgcego 150-ciu obrotom watu $migta ogonowego (okoto 2
sekund). W warunkach lotu ustalonego z predkoscig maksymalng VH=191 km/h
przeprowadzono manewr z poczatkowym $lizgiem w prawo zwiekszajac ciag
Smigla przy statym tempie przekrecania topat Smigta w przegubie osiowym,
wynoszacym 15°/s, az do osiaggniecia kata S$lizgu (3=-15° (w prawo),
co nastgpito po 1 sekundzie od rozpoczecia manewru. Mimo brutalnego
sterowania topaty Smigta ogonowego nie zdotaty obrdci¢ sie do maksymalnego
kata nastawienia quas=20°. Po osiggnieciu kata $lizgu P=-15Dod kolejnego
kroku obliczen rozpoczeto zmniejszanie skoku ftopat S$migla. Przy takim
sterowaniu $migtem ogonowym kadtub $migtowca powrdcit do chwilowego
stanu lotu bez $lizgu przed uptywem 2 sekund od rozpoczecia manewru.
Rys.3 przedstawia predkos$ci i przyspieszenia katow'e kadtuba w czasie $lizgu.
Na przebieg manewru najistotniejszy wptyw maja sita ciggu $migta ogonowego
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i sity aerodynamiczne na usterzeniu pionowym. Cigg S$migta ogonowego
podczas prawie calego manewru osiggat wartosci wieksze od niezbednej
do réwnowagi w locie poziomym (rys.4). Poczatkowa tendencja narastania
przy$pieszenia katowego $lizgu zostata szybko, po okoto 0.3 sekundy
zatrzymana przez oddziatywanie sit aerodynamicznych statecznika pionowego
(rys.5), ktory znalazt sie w zakresie ujemnych katéw natarcia. Narys.4 i5
pokazano zmiany wielkosci $rednich wartosci odpowiednich sit dla kolejnych
obrotow watu $migta w trakcie manewru. Rysunki 6 i 7 przedstawiaja przebieg
ciggu $migta i momentu na glowicy gnacego wat Smigta (odchylajagcego kadtub
Smigtowca) z uwzglednieniem chwilowych wartosci podczas kolejnych
obrotow $migla. Porownanie wykreséw 4, 6 i 7 ujawnia wystepowanie silnych
oscylacji skfadowych obcigzenia gtowicy Smigta miedzy 60-tym, a 90-tym
obrotem $migta (0.9-f-1.4 sek.) dla zakresu duzych katdw nastawienia topat.
Oscylacje obcigzen szybko zanikajg po zmniejszeniu kata nastawienia topat
Smigta. Przyczyn wystgpienia w trakcie manewru znacznych obcigzen
zmiennych glowicy nalezy poszukiwaé analizujgc zjawiska zachodzgce na
fopatach $migta. Na rysunkach 810 pokazano wykresy kata skrecenia
koncéwki topaty $migta podczas $lizgu. Rys.9 zawiera fragmenty przebiegu
kata skrecenia dla odcinkdw czasu odpowiadajgcych kolejnym trzem obrotom
$migta ogonowego:

« dla poczatku manewru przy matym skoku topat (18-20 obrot)

e w trakcie manewru przy duzym skoku topat, przed wystgpieniem

znacznych oscylacji obciazen i odksztatcen topaty (54-56 obrot)

edla obszaru najwigkszych oscylacji, ale juz przy zmniejszaniu kata

nastawienia topat $migta (78-80 obrot).

Na rys.10 przedstawiono wyniki analizy widmowej dla tych samych
fragmentow przebiegu zmian kata skrecenia korica topaty $migta. W widmie
kata skrecenia dominujg skladowe odpowiadajgce | harmonicznej obrotéw,
pochodzacej od zmiennych  warunkdw opltywu  koncowki  topaty
i 2 harmonicznej od dziatania przyspieszenia Corriolisa na wirujacg i drgajaca
fopate. Zwiekszeniu kata nastawienia fopat towarzyszy narastanie Kkata
skrecenia i przyrost w widmie udziatu sktadowych odpowiadajgcych gietnym
postaciom wiasnym. Przy silnych oscylacjach (78-80 obr6t) w widmie kata
skrecenia narasta udziat wyzszych czestosci gietnych i skretnych.

Przyczyna narastania w widmie skrecenia topaty udziatu czestosci wiasnych
moze by¢ pojawianie sie natarczy smigta ogonowego obszaréw, gdzie zachodzi
przekraczanie krytycznych katow natarcia i oderwanie (rys.11). Cykliczne
wchodzenie i wychodzenie czesSci topaty z obszaru oderwania oraz
towarzyszace temu zmiany obcigzen aerodynamicznych topat wywotujg drgania
catego Smigta. Zjawisko przyjmuje charakter flatteru oderwania.

Na rysunku 11 przedstawiono na tarczy $migta ogonowego rozktady réznic
kata krytycznego i lokalnego kata natarcia dla wybranych obrotow' $migta.
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Poziomnica zerowa oznacza granice strefy oderwania, poziomnice
o wzrastajgcej wartosci ujemnej pokazujag  obszary o0 coraz gilebszym
przekroczeniu krytycznego kata natarcia. W poczatkowej fazie manewru na
tarczy Smigta nie wystepuje oderwanie, oprécz nieznacznego obszaru w poblizu
nasady topaty (rys. 1la - 18 obrot). Dla duzych katéw nastawienia pojawia sie
rozlegla strefa oderwania na koncu fopaty miedzy azymutem 90 -topata
nacierajagca, a kierunkiem lotu (rys.llb-54 obrot). Przechodzenie topaty
przez obszar oderwania w trakcie kolejnych obrotéw $migla wzbudza jej
drgania gietno-skretne, ktére wystepujg nawet po zmniejszeniu skoku i zaniku
strefy oderwan (rys.l Ic - 78 obrét).

Szybkos¢ rozwoju flatteru oderwania mozna ocenié¢ poréwnujac zachowanie
sie topaty Smigla ogonowego w warunkach zawisu przy statym kacie
nastawienia, kiedy na wirujagcg w plaszczyZznie pionowej topate dziata tylko
wymuszenie grawitacyjne. Obliczenia symulacyjne zawisu przeprowadzono
dla czasu odpowiadajgcego 500 obrotom $migta (rys. 12). Lopata o tym samym
momencie tarcia w przegubie osiowym, jak w przypadku $lizgu, w zawisie przy
duzym skoku zachowywata staty kat skrecenia koncowki. Zmniejszenie
momentu tarcia przy zachowaniu pionowej plaszczyzny obrotéw wywotato
narastanie kata skrecenia dopiero po 300 obrotach Smigta.

W $§lizgu poziom drgah $migta zalezy od rozlegtosSci obszaru odeiwama
i czasu pracy topat w warunkach przechodzenia przez strefy oderwan , co wigze
sie ze sposobem sterowania $migtem. Zmniejszenie tempa sterowania katem
nastawienia topat w podczas manewru pozwala osigga¢ katy $lizgu wymagane
przez przepisy bez generacji duzych stref oderwan na tarczy S$migla i pracy
topat w warunkach sprzyjajacych wystapieniu flatteru oderwania.

4 \Wnioski

Wykorzystanie symulacji komputerowej do badania pracy S$migta
ogonowego pozwala:

» okresli¢, na etapie prac projektowych, stany lotu, w ktérych moga

wystgpi¢ niekorzystne zjawiska i nadmierne obcigzenia konstiukcji

$migtowca

* oceni¢ skuteczno$¢ ewentualnych zmian parametrow konstrukcji

» dostarczy¢ informacje dotyczace sposobu prowadzenia badan w locie

zwiekszajac poziom bezpieczeristwa prob.
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Rys. 1.0bciazenia watu Smigla ogonowego
w niewirujacym  uktadzie OXYIZs,
zaczepionym w punkcie O przeciecia
ptaszczyzny obrotéw iosi walu $migta.
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-20.00
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Rys.2. Katy nastawienia ftopat $migla
ogonowego i osiaggniete katy Slizgu przy
brutalnym sterowaniu w locie poziomym.

439

Rys.3.Przyspieszenie i predko$¢ katowa
kadtuba w $lizgu

1000

Rys.4. Ciag S$migta ogonowego w $lizgu
przy brutalnym sterowaniu  (wartosci
$rednie dla kolejnych obrotow $migta).
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Rys.5 Zmiany sumy ciggu Smigla i sity
bocznej usterzenia pionowego w $lizgu.
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Rys.6.Zmiany chwilowych wartosci ciagu
Smigla ogonowego w $lizgu przy brutalnym
sterowaniu katem nastawienia topat.

PTMTS

-800

-1000

40 60 BO 100 <20 140 160
liczba obrotéw $migta oganowago

Rys.7.Zmiany momentu Mys, Smigla
ogonowego, zginajacego belke ogonowa'
czasie $lizgu
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Rys.8.Skrecenie koAca topaty Smigla
ogonowego w $lizgu przy brutalnym
sterowaniu.
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Rys.9. Fragmenty przebiegu zmian kata skrecenia korica topaty Smigla ogonowego w $lizgu,
skretne oscylacja topaty przy wystapieniu flatteru oderwania (78 - 80 obrot watu Smigla).
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Rys. 10. Widmo amplitudowe skrecenia korica topaty $migta ogonowego w $lizgu.
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kierunek lotu - azymut 180°

Rys. 11a. Rozktad roznicy krytycznego kata i lokalnego kata natarcia na tarczy $migta ogonowego
w $lizgu (wyniki dla 18-tego obrotu walu Smigla).

kierunek lotu - azymut 180"

Rys. 11b. Rozktad réznicy krytycznego kata i lokalnego kata natarcia na tarczy $migta ogonowego
w $lizgu (wyniki dla 54-tego obrotu watu Smigla).
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kierunek lotu - azymut! 80°

443

Rys. 1lc. Rozktad réznicy krytycznego kata i lokalnego kata natarcia na tarczy Smigla ogonowego

w $lizgu (wyniki dla 78-tego obrotu walu Smigla).
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Rys. 12. Wptyw momentu tarcia i wymuszenia grawitacyjnego na zachowanie fopaty $migta
w warunkach zawisu.



444 PTMTS

Literatura
1 szumaNskl K., Badania symulacyjne proceséw projektowania
i eksploatacji $migtowcow w celu zwigkszenia ich trwatosci,Instytut
Lotnictwa, Opracowanie BL-727 , wyd. wewn., Warszawa 1990.
2. STANISLAWSKI J., Obcigzenia Smigta ogonowego w S$lizgu, Il Krajowe
Forum Wiroptatowe, Warszawa 1997, (wydane Prace Instytutu Lotnictwa,
zeszyt 153-154, Warszawa 1998, str.92-98)

TAIL ROTOR IN MANOEUVRE

Jarostaw Stanistawski

Instytut Lotnictwa, Warszawa

Computer simulation results have been presented concerning behaviour oj tail
rotor at transient slideslip of helicopter. The computing model includes motion
ofrigidfuselage, and elastic deformations of the tail rotor blades. Pilot control
ofpitch angle of tali rotor blades during manoeuvre was considered
in the equations ofmotion.
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BADANIE ODPORNOSCI LOPATY WIRNIKA NOSNEGO
SMIGLOWCA 1S-2 NA ODDZIALYWANIE EFEKTOW
BEZPOSREDNICH WYLADOWANIA ATMOSFERYCZNEGO

Andrzej Szumanski,
Instytut Lotnictwa, Warszawa,

Mirostaw Rodzewicz
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska, Warszawa

W artykule oméwiono wyniki badan iobliczen wykonanych podczas
okreslania odpornosci topaty wirnika nosnego $migtowca 1S-2 na uderzenie
pioruna. topate wykonano z kompozytu zbrojonego wtoknem szklanym (dzwigar)
oraz weglowym (pozostata czes¢ struktury). Zamieszczono opis badan, analize
zmian zachowan dynamicznych topaty (czestosci wiasne i postaci drgan) oraz
analize ruchu koncéwki topatypo uszkodzeniu.

1.Wstep

Celem pracy byto wykonanie wysokopragdowych badan odpornosci na
oddziatywanie  efektow bezposrednich  wytadowania atmosferycznego
fragmentu fopaty wirnika nosnego $migtowca 1S-2 wykonanej z kompozytu
zbrojonego widknem szklanym (dzwigar) oraz weglowym (reszta struktury).
Nastepnym zadaniem byto wykonanie analizy numerycznej ruchu topaty
z symulowanym uszkodzeniem wywotanym wytadowaniem atmosferycznym,
ze szczeg6lnym uwzglednieniem wplywu uszkodzenia na zmiane toru
koncowki topaty, a tym samym mozliwo$¢ zagrozenia bezpieczenstwu lotu (np.
kolizjg z belka ogonowsg).

Temat badarn miat swoje Zrédto w zapotrzebowaniu na kompleksowe
zbadanie problemu odpornosci topaty wirnika nosnego S$migtowca 1S-2 na
efekty wytadowania atmosferycznego. Wynika to z wymagan certyfikacyjnych
odnosnie dopuszczenia topat do uzytkowania. Dotychczas, w kraju, problem
odpornosci na uderzenie pioruna topaty, ktorej istotnym sktadnikiem struktury
jest kompozyt zbrojony widknem weglowym nie byl rozwazany i topaty
wykonane z tego rodzaju kompozytu nie byty badane na takg okolicznosc.
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2. Badania topat

Gdy uderzenie pioruna w statek powietrzny stanie sie faktem mozna
spodziewac sie bezposrednich oraz posrednich efektéw uderzenia. F~zne
uszkodzenia w miejscu uderzenia pioruna (wynikajgce gtownie z oddziatywan a
impulsu wysokopragdowego) nosza nazwe efektéw bezposrednich (ang. direct
effects). Natomiast zaktocenia pracy lub uszkodzenia wyposazenia stetku
powietrznego  (interferencja  pokladowych  systemOéw  nawigacyjnyc
przepalanie sie¢ bezpiecznikéw systemu zasilania) noszg nazwe posSrednie
efektow wytadowania (ang. indirect effects).

Wymagania odno$nie zabezpieczenia struktur smigtowcow przed
efektami uderzenia pioruna zawarte sg w przepisach FAR w czesciach 27 i 29°
Wymaga sie w nich "zabezpieczenia struktury przed katastrofalnym efektem

Okreslone dostaty strefy na powierzchni statku powietrznego, ktore
mosg by¢ narazone na oddziatywanie réznych skladowych wyfadowania iw
S6”rch mozna oczekiwaé réznych skutkéw uderzenia wytadowania
atmosferycznego [1]. Lopaty wirnika nosnego znajdujg sie w strefie oznaczonej
IB (rys.t.), w ktorej przyjmuje sie do badan okre$long sekwencje impulsu
pradowego skfadajgcego sie ze skladowych reprezentujacych najczesciej
obserwowane parametry pragdéw wytadowania (rys.2.)

strefa2 A fepl

Rys.i Strefy uderzenia dla typowego uktadu $migtowca [1].
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(©)

Rys.2. Przebiegi pradowe przyktadane w poszczeg6lnych strefach uderzenia [1[.
3. Badania eksperymentalne

Badania wstepne oraz wiasciwe wykonano w Instytucie Fizyki Plazmy i
Laserowej Mikrosyntezy w Laboratorium Symulowanych Wytadowan
Atmosferycznych. Wyniki badan wstepnych przeprowadzonych na fragmencie
technologicznym topaty wykazaty mozliwo$¢ uzyskania miarodajnych oraz
mierzalnych efektéw bezposrednich wytadowania na fragmencie rzeczywistej
topaty. Probka wihasciwa byt fragment topaty Smigtowca 1S-2 (rys.3), ktdra nie
posiada zabezpieczen przeciw oddziatywaniu efektow bezposrednich uderzenia
pioruna (np. siatki, folie metalowe, lakier przewodzacy, boczniki).

as *30 220 MO 410 408 S0 BLC 7X BD £00 Z30 3*h 800 2BIC 2720 ®3» 3030 3110 30

Rys.3. Rysunek topaty $migtowca IS-2. Do badan wykorzystano fragment oznaczony "Z".

Wykonano badania aerodynamiczne, sztywnosciowe i rezonansowe
fragmentu topaty przed uszkodzeniem. Wyniki badan stanu odniesienia to:
wykresy  charakterystyk aerodynamicznych, sztywno$¢ skretna oraz
wspotczynniki ttumienia z badan stanowiskowych, trzy sztywnos$ci przekroju
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biezagcego z badan rezonansowych fragmentu topaty (sztywnosc skretna,
sztywnosci gietne w ptaszczyznie ciggu i cieciw).

Przy przeprowadzaniu badan wtasciwych, z powodow ekonomicznych,
do dyspozycji bylty dwa udary wysokopragdowe, w zwigzku z czym
zaproponowano dwa punkty uderzenia (rys.4.): jako punkt pierwszego
uderzenia obrano punkt na granicy naktadki ztworzywa sztucznego i struktury
fopaty. Jest to punkt, gdzie uderzenie jest najbardziej prawdopodobne z
wzgledu na blisko$¢ krawedzi natarcia a jednoczesnie fala uderzeniowa w tym
punkcie moze spowodowaé stosunkowo znaczne uszkodzenia (miejsce
przyklejenia czesci noskowej) majace wptyw na pogorszenie optywu profilu,
parametry masowe (mozliwe wytopienie wywazenia noskowego), oraz na
przenoszenie obcigzen (blisko$¢ pasow dzwigara). Drugim punktem byt pun
lezacy na krawedzi sptywu - w prawdopodobnie najstabszym miejscu struktury
przekroju poprzecznego, gdzie wszystkie efekty bezposrednie uderzenia, a
szczegoblnie fala uderzeniowa, temperatura, mogg spowodowaé dosc duze
uszkodzenia struktury majace wptyw szczegdlnie na sztywnosc skretng, w
ktorej udziat czesci sptywowej siega 50 % oraz sztywnosc w plaszczyzme
cieciw. Widok stanowiska badawczego przedstawiono na fot!.

Rvs.4. Przekrdj fragmentu topaty oraz miejsca nrzvtozema impulséw wysokopradowych

Fot. 1. Widok stanowiska badawczego podczas prob wysokopradowych
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Parametry przytozonych imputséw oraz ich poréwnanie z parametrami
wymaganymi przepisami przedstawiono w tabeli I.

Tabeta L Odstepstwa parametrow proby odpornosci od wymagan
certyfikacyjnych.

ir 1 — i\wymaga 1 préba Il préba .
Skta parametry nia Zmierzono RoOznica zmierzono Roznica |
ldowa certyfika [%] * [%] *
cyjne
A Prad maksymalny [kKA] 200.0 179.8 10.1 68.5 65.7 ;
tadunek [C] brak 7.8 brak 1.15 brak i
Catka dziatania 2 10¢ 0.67-10* 66.5 0.054 10 97.3 i
[A2-s]**
B Prad maksymalny [kA] 4.1 1.073 73.8 112 72.6
tadunek [C] 10 4.98 50.2 4.54 54.6
Catka dziatania [A2s]  brak 4.696-103  brak 4.696-103  brak
C Prad $redni [KA] 0.4 0.183 54.2 0.252 37.0
tadunek [C] 1200 255 27.5 208 4.0
| Catka dziatania [A2s] 1brak 132 103 lbrak 54-103 brak
*wyliczona w odniesieniu do parametréw certyfikacyjnych
** |- catka dziatania: j= g”ieW iAh widkos$tpradu W zaleznosci od czasu W
0

danej chwilit, t- czas [s] [1]

Po uszkodzeniu wykonano powtornie badania aerodynamiczne,
sztywnos$ciowe i rezonansowe.
Uszkodzenia fragmentu badawczego przedstawiono na fot.2.

Fot.2. Uszkodzenia badanego fragmentu topaty.

Nalezy zaznaczyé, ze przeprowadzone préby nie mialy na celu
przeprowadzenie dowoddw certyfikacyjnych a jedynie rozpoznanie problemu
odpornosci na wyladowanie atmosferyczne z uwzglednieniem wymagan
certyfikacyjnych.
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4. Wyniki badan

Do analizy bezpieczenstwa topaty badanej przyjeto model uszkodzen
wynikajacy z podwdjnego uderzenia {przyjeto parametry sztywnosciowe
r*fodynamiczne przekroju uszkodzonego topaty obliczone po dwoch pubach
odpornosci). Przypadek taki wydaje sie najbardziej niekorzystny dla
odnosénie wielkos$ci wywotanych uszkodzen i dlatego prébe takgmozna gdmesc
jakosciowo do préby certyfikacyjnej dlajednej topaty.

Zmiany parametrow  sztywnosciowych po  dwoch  probach
przedstawiono w tabeli II.

Tabela IL Zmiany sztywnosci przekroju uszkodzonego
—nikaiace z prob rezonansowych.

Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych przedstawiono na

S V1
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I R R s

M I M H

MR LMY Y121, S
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afa
Wykr. 1,2. Pordwnanie charakterystyk Cz(a>i€x(«>p«edi po uszkodzeniu prébki.
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Wykr.3. Poréwnanie charakterystyki Cmsa(a) przed i po uszkodzeniu prébki.

Korzystajgc z charakterystyk aerodynamicznych po uszkodzeniu prébki
uzyskano parametry aerodynamiczne przekroju uszkodzonego.

W celu obliczenia parametrow dynamicznych catej topaty
z symulowanym podwdjnym uszkodzeniem zmodyfikowano numeryczne dane
sztywnosciowe oraz aerodynamiczne przekrojow topaty uwzgledniajgc spadki
sztywnos$ci wynikajagce z uszkodzenia spowodowanego dwoma testowymi
wytadowaniami atmosferycznymi. Wykorzystano do modyfikacji procentowe
spadki sztywnosci wynikajgce z badan rezonansowych prébki przed i po
uszkodzeniach. Sztywnosciami odniesienia byty sztywnosci wynikajace z badan
topaty w WSK-Swidnik. Ze wzgledu na przyjete zatozenie statego ubytku
sztywnos$ci przekroju poprzecznego na odcinku 200 mm nalezato
zmodyfikowa¢ odpowiednie sztywnos$ci przekroju topaty na takim samym
odcinku. Jako miejsce modyfikacji wybrano promien réwny 0.7 dtugosci
topaty.
Obliczenia wykonano dla trzech konfiguracji lotu $migltowca: zawis, lot z
predkoscig przelotowg 160 km/h, lot z predkoscig 220km/h. Analizowano, jako
jedna z wielu danych wyjsciowych programu, tor koricowki topaty podczas
obrotu wirnika o 360 °. Tory koncowki przedstawiono wykresach 4-6.
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kat azymutu [dcg] kataiymutu [deg)
Wykr.4. Tor koncéwki topaty uszkodzonej oraz Wykr.5. Tor koricowki topaty uszkodzonej
nieuszkodzonej w zawisie. oraz nieuszkodzonej przy predkosci 160 km/h

kat azymutu [deg]
Wykr.6. Tor koncowki topaty uszkodzonej i nieuszkodzonej przy predkosci 220 km/h

5. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonej analizy stwierdzono, ze w wyniku
roztorowania ruchu topat zmienione w przeprowadzonych prébach parametry
sztywnosciowe topaty uszkodzonej nie powodujg bezposredniego zmniejszenia
bezpieczenstwa lotu. Wystgpity praktycznie nieistotne zmiany czestosci i
postaci drgan wiasnych topaty, z punktu widzenia mozliwosci pojawienia sie
niekorzystnych rezonanséw' [3,4]. Nalezy jednak wykonac serie odpowiednich
badan  w celu zbadania zmian parametrow  wytrzymatosciowych



"ML-VIII” 1998 453

i trwatosSciowych. Szczegélnie istotne moze okaza¢ sie badanie propagacji
uszkodzenia ze wzgledu na przydatnosc topaty do kontynuacji lotu. Wydaje sie
konieczne réwniez wykonanie badan na okoliczno$¢ uderzenia pioruna w
koricowke topaty z uwagi na mozliwos¢ wypadniecia, w wyniku uszkodzenia,
wywazenia masowego znajdujacego sie w komorze koncowki, co moze
spowodowac niewywazenie wirnika.

Z powodu duzego prawdopodobiefstwa niezauwazenia przez pilota
ewentualnego uszkodzenia wydaje sie wskazane zastosowanie systemu biezacej
diagnostyki, na przyklad w  postaci  winkludowanych  wiokien
Swiattowodowych, ktore, ulegajac przerwaniu podczas uszkadzania topaty, dajg
tym samym impuls przerwania obwodu, co jest widoczne na przyrzadach
kontrolnych w  kabinie pilotbw lub tez wprowadzanie systeméw
diagnostycznych  struktur ~ kompozytowych  "on line", utworzonych
z zastosowaniem elementéw piezoelektrycznych.

6. Literatura

[1] Aircraft Lightning Protection, Handbook, tom 1'i IIFAA Technical Center, 1989

[2] Przepisy FAR par. 25.581 Zabezpieczenie przed uderzeniem pioruna,
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THE 1S-2 LIGHT HELICOPTER MAIN ROTOR BLADE LIGHTNING
TESTS.

Institute of Aviation, Warszawa, Al. Krakowska 110/114
Mirostaw Rodzf.wicz

Institute ofAircraft Technique andApplied Mechanics, Warsaw Technical University

The paper contains results of tests and calculations that were made during
lightning tests of1S-2 light helicopter main rotor blade. Blade isfabricated of
carbon fiber composite, with glassfiber composite spar. The document includes
description oftests, analysis ofdynamic characteristics o fa blade and computed
analysis o fmovement o fdamaged blade end.
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METODA WYZNACZANIA
WARUNKOW POCZATKOWYCH SWOBODNEGO
RUCHU BOMBY

ZYGMUNTWINCZURA
Andrzej ZYLUK

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

W pracy omoéwiono problematyke wyznaczania warunkéw zrzutu bomb
lotniczych metodg badan teoretycznych i doswiadczalnych. Zdefiniowanoje jako
zbior parametréw lotu nosiciela w czasie zrzutu $rodka bojowego. Szczegdlng
uwaga zwrdcono na wyznaczenie warunkéw poczatkowych metoda deszyfracji
zapisOw poktadowych rejestratorow parametrow lotu samolotu SU-22.

1. Wstep

Istotnym zagadnieniem badania dynamiki bomb lotniczych jest okre$lenie
warunkéw poczatkowych ich ruchu. Zdefiniowano je jako zbidr parametréw lotu
nosiciela w czasie zrzutu lub odpalenia $rodka bojowego. Majg one znaczacy
wplyw na parametry kinematyczne toru lotu bomby. Poza tym znajomos¢
warunkéw zrzutu jest niezbedna w analizie procesu celowania. Stosowane na
wspotczesnych samolotach urzadzenia celownicze wyliczajg moment zrzutu
bomby na podstawie informacji charakteryzujacych wiasnosci balistyczne
zastosowanego $rodka bojowego oraz definiujgcych stan dynamiczny statku
powietrznego w czasie uzycia $rodka bojowego.

Wyznaczenie warunkéw poczatkowych swobodnego ruchu bomby jest
elementem kompleksowego podejécia do badania charakterystyk dynamicznych,
obejmujacego: analize procesu zrzutu bomby, kinematyczne parametry jej ruchu
na torze i w punkcie upadku oraz analize zjawisk i pomiar parametréw
wystepujacych podczas lotu np.: praca silnika rakietowego i uktadu hamujgcego,
dziatania zapalnika itp.[10,11,12,14]
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Warunki poczatkowe swobodnego lotu $Srodka bojowego mozna wyznaczy¢
metoda badan teoretycznych oraz doswiadczalnych w locie.

Metoda badan teoretycznych [8] sprowadza sie do badania modelu
symulacyjnego ztozonego uktadu mechanicznego ,nosiciel - srodek bojowy”. Z
punktu widzenia dynamiki , badane obiekty zaszeregowano do podzbioru
obiektow swobodnych, nalezacego do zbioru obiektéw ruchomych.

Metoda badan doswiadczalnych polega na analizie wynikdw badan
uzyskanych podczas poligonowych préb w locie, tzn.: interpretacji
zarejestrowanego materiatu dotyczacego:

- obiektywnej kontroli parametréw lotu statku powietrznego ;
- fazy zrzutu bomby z zamka belki;
- toru lotu swobodnego bomby.

Zaproponowany sposOb okre$lania warunkéw poczatkowych wynika z
przyjetego celu badan, ktdrym byto opracowanie modelu umozliwiajacego
badanie wzajemnego wptywu samolotu i Srodka bojowego w momencie zrzutu.
Istotnym zagadnieniem stanie sie weryfikacja modelu symulacyjnego w oparciu o
uzyskane wyniki badan doswiadczalnych.

2. Model matematyczny przestrzennego ruchu samolotu
z podwieszonymi bombami.

Zdecydowana wiekszo$¢ wojskowych statkow7powietrznych wyposazona jest
wr zewnetrzne wezlty podwieszeniowe. Podwieszenie kilku rakiet lub bomb
lotniczych w znacznym stopniu zmienia charakterystyki aerodynamiczne masowe
oraz wiasnosci lotne ukfadu samolot-podwieSzenie’. W momencie zrzutu
bomby lub odpalania rakiety o masie Kkilkuset kg. nastepuje zakidcenie
ustalonego lotu samolotu.

Budujac model fizyczny samolotu z podwieszeniami przyjeto, ze:

- wychylenie powierzchni sterowych maja wptyw parametryczny na wartosci
sit i momentéw' sil aerodynamicznych,

- ciag silnika i wydatek paliwa sg state W’ poszczeg6lnych fazach lotu.

Schemat dynamiki uktadu ,,samolot - podwieszenie’ uwzgledniajacy sprezenia
miedzy samolotem, a podwieszonym $rodkiem bojowym przedstawiono na rys.

Budujac model matematyczny, samolot z podwieszeniami potraktowano jako
bryte sztywna. Jednakze opisujac strukture uktadu wyrdzniono bryte samolotu
oraz bryty podwieszonych bomb.
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SAMOLOT + ZASOBNIK
Dynamika - @ ———- - Dynamika
samolotu rz\- . zasobnika

sprzezenia wczasie przenoszenia zasobnika
zrzut zasobnika

1
SAMOLOT ZASOBNIK
Dynamika e _ Dynamika
samolotu zasobnika

I odejScie zasobnika odsamolotu 4

SAMOLOT ZASOBNIK
Dynamika Dynamika
samolotu zasobnika

Rys. 1 Schemat modelu dynamicznego uktadu ,,samolot-podwieszenie”

Po zrzucie tub odpaleniu $rodka bojowego nastepuje skokowe zerwanie
sprezen masowych i geometrycznych, natomiast sprzezenia aerodynamiczne
zmieniaja sie w funkcji wzglednej odlegtosci bomby od nosiciela .

Model samolotu z podwieszeniami rozprzega sie wiec na dwa niezalezne modele:
samolotu w konfiguracji gtadkiej oraz bomb [1,5,7,8,9],

Samolot z podwieszanymi opisano jako sztywny ukfad mechaniczny o szesciu
stopniach swobody, trzech przemieszczen liniowych i trzech katowych. Samolot
jest sterowany przez pilota poprzez wychyleniu steru wysokosci, kierunku, lotek,
statecznika poziomego oraz dzwigni sterowania silnikiem [5,8],

Na samolot w locie dziataja sity i momenty sit zewnetrznych pochodzace od
oddziatywania  oSrodka, grawitacji, silnika  turboodrzutowego oraz
podwieszonych $rodkéw bojowych. Oddziatujg one na nosiciel poprzez sity i
momenty sit grawitacyjnych, aerodynamicznych oraz rakietowych [2,3,4,6,13],
W modelu nie uwzgledniono interferencji aerodynamicznej pomiedzy samolotem i
podwieszong bomba [9],

Roéwnania ruchu samolotu z podwieszeniami wyprowadzono w nieinercjalnym
ukfadzie odniesienia sztywno zwigzanym z poruszajgcym sie samolotem OXs ys zs
(rys.2), stosujac zasady dynamiki bryly sztywnej, twierdzenia o pochodnej pedu i
kretu wzgledem czasu [1,5,13 ], ktére w postaci ogélnej majg postac:
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MV +KMV =Q +US (1)

gdzie:

wektor predkosci- V = col [U, V, W, P, Q, R];

wektor przyspieszen - V = col [U, V, W, P, Q, R] ;

wektor sterowania - 5 = col [SH 5V, 8L, aZH5T] ;

macierz bezwitadnosci - M;

macierz parametréw kinematycznych - K;

macierz sit sterujgcych - U ;

macierz sit zewnetrznych - Q = col [X, Y, Z, L, M, N],

Rys. 2. Przyjete uktady odniesienia

Przedstawiony ukfad réwnan (1) uzupetniony o:
zwigzki kinematyczne predkosci liniowych i katowych,
zaleznosci opisujace predkosci optywu i katy aerodynamiczne,
zalezno$¢ opisujgca zmianeg gestosci w funkcji wysokosci,
zaleznosci opisujace zgodnie z zasadg superpozycji charakterystyki masowe
oraz sity i momenty sil zewnetrznych dziatajgce na samolot z podwieszeniami,
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sprowadzono do modelu matematycznego uogdélnionego obiektu swobodnego
poruszajgcego sie w przestrzeni i jest podstawg do opracowania modelu
symulacyjnego lotu samolotu z podwieszonymi bombami i zrzutu bomb.

3. Metody doswiadczalne wyznaczenia warunkéw zrzutu
bomb lotniczych.

3.1. Analiza zapisoéw rejestratorow poktadowych parametréw lotu
samolotu.

Wspotczesne samoloty wojskowe, w tym samolot SU-22, wyposazone sg W
rejestratory parametrow lotu oraz pracy systemu nawigacyjno-celowniczego
Rejestrator parametrow lotu pracuje z czestotliwoscig probkowania 1Hz,
natomiast rejestrator systemu nawigacyjno-celowniczego z czestotliwoscig 0,8
Hz w wariancie pracy - nawigacja i 0,4 Hz w wariancie - zastosowanie bojowe.

Deszyfracje zapiséw rejestratoréw opracowano na wiasnych deszyfratorach
typu TETYS. Przyktadowe zapisy niektorych parametréw lotu samolotu
przedstawiono dta sytuacji zrzutu 8 bomb o masie 260 kg kazda, serig z przerwg
co 0,4s z lotu poziomego, z predkoscig 850 €900 km/h i z wysokosci 350 m.

Na rys. 3+5 przedstawiono przebiegi katéw przechylenia 4> pochylenia 6 i
natarcia cc, przecigzen nx i nz oraz predkosci VO. W zaznaczonym na osi czasu
przedziale nastepuje zrzut bomb, a wiec w czasie 2,8 s ubytek masy catkowitej
samolotu o0 2080 kg.

Rys. 3. Zarejestrowany przebieg kata natarcia i predkosci lotu samolotu SU-22
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Pilot po zrzucie bomb wykonuje manewr przeciwodtamkowy polegajacy na
skrecie w lewo z jednoczesnym naborem wysokosci, o czym $wiadczg przebiegi
kata pochylenia, przechylenia i przecigzen (rys.4 i 5).

Warunki zrzutu bomb stanowig zbi6r parametréw lotu samolotu w zaznaczonym
przedziale czasu.

Rys. 4. Zarejestrowany przebieg katoéw potozenia samolotu SU-22

CZAS(min.s]

Rvs. 5. Zarejestrowany przebieg przecigzehn samolotu SU-22
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Metode wyznaczania kinematycznych parametrow tory lotu przedstawiono na
przyktadzie badan bomby ¢wiczebnej o masie 50 kg [10,11,12], Tory lotu statku
powietrznego oraz bomby filmowano na stacji kinoteodolitow z czestotliwoscia
30 zdj./sek. Parametry lotu nosiciela w momencie zrzutu bomby stanowig
warunki poczatkowe do obliczenia parametréw kinematycznych toru lotu bomby.

Whyniki badan w locie przedstawiono w tabeli nr 1 oraz na przyktadowych
wykresach. Wynika z nich, ze:

donosno$¢ bomby szturmowej jest funkcjg czasu wypetnienia spadochronu

oraz warunkéw zrzutu (rys.7),

predko$¢ krytyczna bomby szturmowej wynosi, okoto 50 m/s (rys.6),

kat upadku bomby szturmowej osigga warto$¢ 80 + 5°, przy czym plzZniejsze
wypetnienie spadochronu powoduje jego zmniejszenie (rys.6).

WYNIKI BADAN W LOCIE BOMBY LBCw-50-H

Nr Hzrz
zrzutu [mj

309.4
343.7
512.4
483.0
481.9
506.2
542.9
492.6
510.9
510.0

© oo NOoO Ol b wiN

(=S

Vaz
[m/sj

161.4
163.8
214.3
210.4
157.5
183.4
184.1
191.8
190.3
195.3

tsp
ls]

1.93
4.13
2.10
3.97

1.45
2.07
4.13

Hzrz - wysoko$¢ zrzutu
Vzrz - predkosé zrzutu
A - donosnosc

V..
[m/s]

56.4
66.6
157.6
47.0

49.5
50.0
50.0

tgp - czas otwarcia spadochronu
Vkr - predkosé krytyczna
©u - kat upadku

Tabelanr 1

A Cu
Im] [
824 58
1042 54
1682 33
1261 76
1450 34
1657 35
765 86
895 82
1285 74
1634 34

Dodatkowo stwierdzono, ze istnieje mozliwo$¢ oceny dziatania bomby na
torze na podstawie przebiegu parametrow kinematycznych. Na przykiadzie
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zrzutu nr 4 (tab.l) okazato sie, ze nastgpito nieprawidtowe wypetnienie lub
porwanie spadochronu o czym $wiadczg przebiegi predkosci, kata pochylenia i
donos$nosci.

Z powyzszego wynika, ze przedstawiona metoda pozwala wyznaczy¢ warunki
zrzutu bomby, przy czym doktadno$¢ wyznaczonych parametrow jest funkcjg
charakterystyk technicznych systemu pomiarowego.

Rys. 6. Parametry kinematyczne tom lotu bomby ¢wiczebnej

Rys. 7. Tory lotu bomby ¢wiczebnej
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3.3. Analiza fazy odejscia bomby z podwieszenia

Rozpoznanie procesu odejscia bomby z belki podwieszeniowej statku
powietrznego jest istotnym elementem, analizy warunkdéw poczatkowych
swobodnego lotu srodka bojowego. Uzyskane informacje umozliwia opis szeregu
nierozpoznanych zjawisk np.:

zachowanie sie bomby bezposrednio po zrzucie z zamka,

czas przejscia kulki stykowej po szynie mechanizmu podawania impulséw

elektrycznych.

Do rejestracji przewiduje sie wykorzystanie kamery Pfoto Sonics 1B,
wykonujacej zdjecia z predkoscig 1000 klatek/s. Kamera zostanie zamontowana
w zmodyfikowanym zasobniku lotniczym, ktéry bedzie podwieszony na statku
powietrznym jak na rys.8.Deszyfracja zarejestrowanego materiatu filmowego
umozliwi ocene ruchu wzglednego bomby i samolotu.

Rys. 8. Samolot z podwieszonym
zasobnikiem rejestrujgcym

1 - obiekt badar;
2 - zasobnik rejestrujacy;
- kat widzenia kamery.

4. Uwagi koncowe

Wyznaczanie warunkéw poczatkowych oraz rozpoznanie poczgtkowego
odcinka swobodnego odcinka toru lotu jest istotnym elementem kompleksowej
oceny charakterystyk dynamicznych niekierowanych lotniczych $rodkow
bojowych.

Analiza dynamiki poczatkowego odcinka tom pozwoli uzyska¢ zbio6r
rzeczywistych informacji na temat zachowania sie Srodka bojowego bezposrednio
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po zrzucie oraz parametrow technicznych majacych bezposredni wplyw' na jego

dzialanie. T
Zesp6t zajmujacy sie badaniami dynamiki niekierowanych lotniczych srodkow

bojowych koncentruje sie na metodach doswiadczalnych wyznaczania

interesujgcych charakterystyk. Przedmiotem badan, poza omoéwionymi w

publikacji, sg problemy :

- wyznaczania parametrow kinematycznych toréw lotu przy pomocy radaru

dopplerowskiego;

wyznaczania przecigzen na torze lotu bomby.

Przy prowadzeniu badan metoda teoretyczng i eksperymentalng powstaje
problem zgodnos$ci wynikow oraz weryfikacji modelu symulacyjnego w oparciu o
uzyskane wyniki eksperymentu.
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THE METHOD OF DETERMINING INITIAL.
Abstract.

What has been discussed in the paper are the problems of determining -
with analytical and experimental methods - the conditions of releasing aerial
bombs.The conditions have been defined as a set of parameters of the carrier’s
flight in the course of releasing the weapon. Special attention has been paid to the
problem of determining initial conditions with the method of decoding the records
taken with flight data recorders of the Su-22.
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UPROSZCZENIA INFORMATYCZNEGO MODELU
DYNAMIKILOTU STATKU POWIETRZNEGO

ZBIGNIEW ZAGDANSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

W pracy przedstawiono uproszczenia matematycznych i informatycznych modeli
dynamiki lotu klasycznych statkéw powietrznych typu TOL. Sprecyzowano
pojecie uproszczenia. Wyrdzniono poziomy tych uproszczeri i podano mozliwe
obszary ich stosowania w aspekcie doktadnosci wynikéw komputerowej
symulacji dynamiki lotu.

1. Wstep

Elementem sktadowym procesu modelowania statkow powietrznych (SP) jest
modelowanie ich dynamiki lotu [4,5,6,7,8,9,10], Stosuje sie przy tym rozne
postacie modeli fizycznych (MF) i matematycznych (MA) dynamiki lotu, w
ktorych uwzglednia sie rdzne cechy charakteryzujgce whasnosci dynamiczne SP.
Przyjmuje sie rozne zakresy i poziomy uproszczen MF i MA [1,2,3,7], Podstawa
jest zawsze model fizyczny (MF) rzeczywistego SP funkcjonujgcego w MF
rzeczywistego otoczenia. Petne charakterystyki SP stanowig podstawe do
tworzenia MF (i kolejno: MA, modeli numerycznych - MN oraz modeli
informatycznych - MJ) stosowanych w symulatorach misji bojowych a w
ograniczonym zakresie roéwniez w innych symulatorach, na przykfad lotu [10],
Jezeli celem tworzenia MF nie jest pOzniejsze zastosowanie go w budowie
symulatora, lecz badania dynamiki lotu (prowadzone na przyktad metodg
symulacji komputerowej), wéwczas operujemy uproszczonymi MF budowanymi
dla poszczegélnych zadan, przy uwzglednieniu odpowiednich kryteridw
podobienstwa [2,3,4,5,6,7,9], Mozna zatem sformutowac podstawowe kryterium
budowy MF, wynikajace z celu jego zastosowania:

Model fizyczny odwzorowuje tylko te charakterystyki statku powietrznego
sposrod catego ich spektrum, ktore beda badane lub oceniane w procesie
dalszego postepowania z modelem.
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2. Uproszczenia matematycznego modelu dynamiki lotu
statku powietrznego

Model matematyczny powstaje w wyniku zastosowania matematycznego
opisu praw mechaniki do uprzednio przyjetego MF. Zawiera: réwnania ruchu SP
i pracy zespotu napedowego (z.n.), rbwnania opisujgce otoczenie oraz sterowanie
SP. Posta¢ modelu matematycznego otoczenia przyjmuje sie jako zwigzki
okreslajgce zmiane cisnienia i gestosci powietrza dla atmosfery standardowej
(wraz z odmianami), réwnania opisujgce model geoidy oraz réwnania opisujace
modele niektérych zjawisk atmosferycznych (turbulencja, prady powietrzne,
wiatr, uskok wiatru). W rezultacie otrzymujemy ukiad réwnan rézniczkowo-
algebraicznych opisujacy sterowany ruch MF w otoczeniu. Zakres
obowigzywania tych zaleznosci decyduje o mozliwym zakresie funkcjonowania
MA. Réwnania ruchu uzupetniane sg o réwnania zwigzkdw kinematycznych i
sposobu sterowania [9, 10], Kazdorazowo w procesie budowy MA stosowane sg
odpowiednie uproszczenia przyjetego modelu fizycznego SP, wynikajace z celu
jego zastosowania. Nalezy tutaj sprecyzowac pojecie uproszczenie, rozumiane w
dalszej czesci pracy jako ograniczenie zakresu funkcjonowania, eliminacje lub
zmniejszenie doktadnosci ktdrejkolwiek z cech charakterystycznych SP lub
odpowiedniego modelu. W tym aspekcie na szczeg6lng uwage zastuguje praca
[1], gdzie autorzy analizowali kolejne poziomy uproszczerh i zgodnosé
upraszczanych MA z rzeczywistym SP pod katem dobom odpowiedniej postaci
uktadu automatycznego sterowania i jego wptywu na sterowany ruch badanego
obiektu. Byta ona inspiracjg do podjecia niniejszych rozwazan. Stosowano w niej
nastepujace poziomy uproszczen:

niezmienno$¢ w czasie masy SP przy doskonale sztywnej konstrukcji,
wyizolowanie ruchu podtuznego przy nieliniowym MA SP,
linearyzacja MA SP w wyizolowanym ruchu podtuznym,
lineaiyzacja MA SP w wyizolowanym ruchu podtuznym.

Badano odpowiedzi dynamiczne MA metodg symulacji komputerowej w krotkim
przedziale czasu rzedu kilku sekund (zadanie STS - Short Time Simulation),
odnoszac do siebie wyniki uzyskane przy pomocy kolejnych MA. Juz w tak
krotkim przedziale czasu mozna zauwazy¢ znaczgce roznice wartosci odpowiedzi
dynamicznych MA powstatych w wyniku zastosowania kolejnych poziomoéw
uproszczeth modelu. Wida¢ rdwniez narastajgcy w czasie charakter rozbieznosci
odpowiedzi dynamicznych kolejnych postaci badanych modeli i SP. Stad mozna
wnioskowaé, ze dla diugiego przedziatu czasu (zadanie LTS - Long Time
Simulation) zastosowanie kolejnych przedstawianych w [1] uproszczen da w
efekcie parametry kinematyczne i dynamiczne mchu modelu zupetnie nie
przystajgce do rzeczywistych. Jezeli zatozymy, ze celem budowy MA jest
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uzyskanie maksymalnej zgodnosci jego charakterystyk statycznych i odpowiedzi
dynamicznych z rzeczywistym SP to wodwczas mozna wyr6zni¢ nastepujgce
podstawowe cechy charakteryzujgce funkcjonowanie MA:

zaktadany czas symulowanego lotu (krétki, rzadu kilkunastu sekund -
zadanie STS; dhugi, rzadu kilkudziesigciu minut lub kilku godzin -
zadanie LTS),

mozliwa dynamika zjawisk fizycznych wystepujgcych w  trakcie
symulowanego lotu (lot wysokomanewrowy - HM; lot o niewielkigj
dynamice zmian parametréw ruchu - LM).

Poprzez iot wysokomanewrowy (HM) nalezy rozumiec¢ taki ruch w przestrzeni,
w trakcie ktérego SP przez co najmniej Kkilkadziesigt sekund w sposob
nieprzerwany zmienia jego parametry, operujac na duzych katach natarcia
(bliskich krytycznemu) przy duzych wartosciach predkosci katowych (rzedu
radiana na sekunde) i duzych przecigzeniach (rzedu kilku g). Poprzez lot o
niewielkiej dynamice nalezy rozumie¢ taki ruch SP w przestrzeni, ktéry odbywa
sie w sposob quasi-statyczny, ze zmianami jego parametréw o warto$ciach
mniejszych niz dla lotu wysokomanewrowego. Na podstawie wynikow badan
zawartych w [1], innych pozycjach literatury oraz badan wiasnych [8,9,10] oraz
niepublikowanych badan dynamiki lotu nastepujagcych SP: TS-11, MiG-21 i Su-
22 mozna stwierdzi¢, ze czynnikiem decydujgcym o postaci mozliwych
uproszczen bedzie przewidywany czas symulowanego lotu. Dynamika zjawisk
fizycznych wystepujacych w trakcie lotu bedzie czynnikiem uzupetniajgcym, nie
mniej waznym - szczegdlnie dla transgranicznych zakreséw lotu. Rozpatrzmy
MA w aspekcie przewidywanego czasu trwania symulacji. Przeprowadzono
badania (metodg symulacji komputerowych) klasycznego MA poddZzwigekowego
turbo-odrzutowego samolotu szkolno-bojowego posiadajacego jeden z.n. i zatoge
dwuosobowg. MF zaktadat doskonale szywng bryte i uklady sterowania oraz
klasyczng quasi-stacjonama aerodynamike. MA posiadat nastepujace cechy:
ograniczenie zakresu zjawask aerodynamicznych do krytycznych katéw natarcia,
kwatemionaowg posta¢ zwigzkéw kinematycznych (k.z.k.), matematyczny opis
Srodowiska ruchu w postaci atmosfery wzorcowej i sposob sterowania w postaci
wymuszenia zewnetrznego (przez pilota). W MN zastosowano: metode
catkowania rownan ruchu RICM, czestotliwo$¢ catkowania réwnan ruchu IM 00
Hz, wielomianowg aproksymacje charakterystyk obiektu (aerodynamicznych,
masowych i bezwiadno$ciowych) o rzedzie 2<n<10 odpowiednio do klasy
zagadnienia (zapewnito to doktadno$¢ a=0.98), interpolacje zmiennych
wielomianem pierwszego stopnia, rozwigzywanie rownan algebraicznych metoda
siecznych i algorytm operacyjny. MI powstat w wyniku implementacji MN w
maszynie matematycznej (CISC i-486/100 MHz, DOS/WINDOWS 32 bhit) przy
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pomocy jezyka  FORTRAN. Badania  przeprowadzono, unikajac
transgranicznych zakresow lotu. Stad nieobecno$¢ niestacjonarnego modelu
zjawisk aerodynamicznych w prezentowanych dalej opisach poziomoéw
uproszczen. W Swietle wspotczesnych badar nalezy sadzic, ze ten wiasnie model
zjawisk aerodynamicznych jest jedynie mozliwym do zastosowania w tym
zakresie kinematycznych i dynamicznych parametréw ruchu.  Wyniki
wykonanych badain symulacyjnych oraz uprzednio uzyskane a niepublikowane
wyniki podobnych badan MA nastepujgcych SP: MiG 21 Bis i Su 22M4 byly
podstawg do sformutowania dopuszczalnych pozioméw uproszczen (A-D) MA
dla samolotdw TOL. Poprzez pojecie "zmodyfikowana aerodynamika quasi-
stacjonama" (z.a.q-s) nalezy rozumieé taki model zjawisk aerodynamicznych,
ktory zaklada zaleznos¢ sit i momentow aerodynamicznych od przyspieszen
liniowych i katowych wylgcznie w czasie wystepowania tych przyspieszen [10],
Klasyczna aerodynamika quasi-stacjonama (k.a.g-s) eliminuje wptyw tych
przyspieszen na postac i wielkos¢ sit i momentow aerodynamicznych.

A Krétki przewidywany czas symulowanego lotu o niskiej dynamice przy:
k. g-E. z.k.. k.a.g-s i doskonale sztywnej postaci bryty kompletnego SP
(A1-A2):

Al - niezmiennos¢ w czasie masy SP i bezwtadnosci

(msp, Isp>Ssp)~const- przy nieliniowych roéwnaniach ruchu SP
(zastosowanie: komputerowa symulacja mchu SP w zadaniu STS/LM).

A2 - linearyzacja MA przy niezmiennosci w czasie masy SP i bezwiadnosci
(msp> Ispi Ssp) ~com/, (zastosowanie: analiza postaci drgan
wihasnych kroétko- i dtugookresowych).

B. Krétki przewidywany czas symulowanego,lotu o wvsokiei,,dynamics
przy k. z.k. (B1-B3):

Bl -  niezmienno$é w czasie masy SP i bezwiadnosci
(msp> 1sp > Ssp)~const- Przy nieliniowych réwnaniach ruchu SP,
k.a.q-s i doskonale sztywnej postaci bryty kompletnego SP (nawet dla
SP wykazujacych w duzym stopniu wtasnosci aerosprezyste jest to dobre
przyblizenie), (zastosowanie: komputerowa symulacja manewréw SP w
zadaniu STS/HM).

B2 -  niezmiennos¢ w czasie masy SP i bezwtadnosci
(msp<isp. ssp) =const, przy nieliniowych réwnaniach ruchu SP,
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z.a.g-s i doskonale sztywnej postaci bryty kompletnego SP (nawet dla SP
wykazujacych w duzym stopniu wihasnosci aerosprezyste jest to dobre
przyblizenie), (zastosowanie: komputerowa symulacja manewréw SP w
zadaniu STS/HM, przy zwiekszonej doktadnosci wynikow symulacji).

niezmienno$¢ w czasie masy SP i bezwladnosci
(nisp, 1sp>Ssr) = const. przy nieliniowych réwnaniach ruchu SP,
z.a.g-s i postaci bryly kompletnego SP o okreSlonej sztywnosci i
ttumieniu (zastosowanie: komputerowa symulacja manewréw SP w
wystepujacych trakcie lotu przy duzej doktadnosci wynikéw symulacji i
zadaniu STS/HM).

Dlugi przewidywany czas symulowanego lotu o niskiej dynamice przy Je
z.k. i postaci bryty doskonale sztywnej kompletnego SP (nawet dla SP
wykazujacych w duzym stopniu wihasnosci aerosprezyste jest to dobre
przyblizenie - C 1-C2):

k.a.g-s (zastosowanie: komputerowa symulacja ruchu SP przy
ograniczeniach doktadno$ci wynikow symidacji w zadaniu LTS/LM).

z.a.g-s (zastosowanie: komputerowa symulacja ruchu SP przy
zwiekszonej doktadnosci wynikéw symidacji w zadaniu STS/LM).

Dhugi_przewidvwanv czas symulowanego lotu o wysokiej dvnamtce przy
k. zk. (D1-D3):

z.a.0-s i doskonale sztywna bryla kompletnego SP (nawet dla SP
wykazujagcych w duzym stopniu wiasnosci aerosprezyste jest to dobre
przyblizenie), (zastosowanie:  komputerowa  symulacja  lotu
manewrowego SP w zadaniu LTS/HM).

z.a.g-s i bryla komletnego SP o okre$lonej sztywnosci i ttumieniu
(zastosowanie: komputerowa symulacja lotu manewrowego SP przy
duzej doktadnosci wynikéw symidacji w zadaniu LTS/HM).

Odrebnym problemem jest sformutowanie dopuszczalnych poziomoéw uproszczen
MA statkdw powietrznych innych rodzajéw niz TOL (w szczegélnosci VTOL, w
tym $migltowcow). Z uwagi na silne wiasnosci aerosprezyste wirnikéw nosnych
Smigtowcdéw, pominiecie tej cechy przy formutowaniu MA wydaje sie
niewfasciwe. Zmane sg polskie i szwedzkie niepublikowane wyniki badan MA



472 PTMTS

dynamiki lotu $migtowcéw, w wyniku ktérych wykazano, ze nieuwzglednienie
aerosprezystosci wirnika no$nego Smigtowca daje zgodno$¢ wynikéw symulacji
komputerowej i rzeczywistego lotu tylko w ciggu kilku pierwszych sekund, po
czym narastajgce rozbieznosci natury jakosciowej wykluczajg mozliwosé
postugiwania sie tak okreslonym modelem do symulacji lotu $migtowca.
Rezultaty najnowszych prac prowadzonych w tej dziedzinie w Polsce
potwierdzajg ten wniosek. Celowe staje sie w tym przypadku roéwniez
zastosowanie niestacjonarnego modelu zjawisk aerodynamicznych.

3. Uproszczenia informatycznego modelu dynamiki lotu
statku powietrznego

Model numeryczny zaklada dyskretyzacje uprzednio opracowanego MA w
czasie i “-wymiarowej przestrzeni stanu oraz okreSlone metody realizacji
obliczen numerycznych (algorytm postepowania). Posta¢ MN zalezy od rodzaju
metod numerycznych w nim zastosowanych, a takze od skladowych
pierwotnych: postaci matematycznej charakterystyk MA, metod uzytych do ich
identyfikacji oraz kosztéw realizacji procesu identyfikacji MA. Model
informatyczny zaklada skonczong doktadno$¢ i okreSlony czas wykonywania
obliczen (komputerowej realizacji MN, czyli hardware i software) oraz
prezentacji ich wynikdw. Zaleznosci funkcjonalne w obszarze MA->MI oraz
cechy charakterystyczne MI podano miedzy innymi w [10], Stosowane sg
nastepujace doktadnosci wykonywania obliczen i reprezentacji danych: 16, 32 i
64 bity. Glowne jezyki programowania stosowane w MI SP to C (wraz z
odmianami), FORTRAN i ADA. Uproszczenia na tym poziomie (MN oraz MI)
decydujg o dokfadnosci wynikéw symulacji komputerowych, nawet przy MA o
wysokiej doktadnosci wzgledem rzeczywistego SP. Przeprowadzono badania Ml
klasycznego samolotu TOL o statej geometrii, okreslonego nastepujaco:

SP:  poddZwiekowy  turboodrzutowy> samolot  szkolno-bojowy
posiadajgcyjeden z.n. i zatogg dwuosobowa,

MF: doskonale szywna bryla i uklady sterowania, klasyczna
aerodynamika quasi-stacjonarna, ograniczenie zakresu zjawisk
aerodynamicznych do krytycznych katéw natarcia, k.z.k., matematyczny
opis S$rodowiska ruchu w postaci atmosfery wzorcowej, sposéb
sterowania w postaci wymuszenia zewnetrznego (przez pilota),

MN oraz MI: metoda catkowania réwnan mchu RKM, wielomianowa
aproksymacja charakterystyk obiektu (aerodynamicznych, masowych i
bezwtadnosciowych) o rzedzie 2<n<10 (odpowiednio do klasy
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zagadnienia), interpolacja zmiennych wielomianem pierwszego
stopnia, rozwigzywanie réwnan algebraicznych metoda siecznych,
algorytm operacyjny, implementacia MN w EMC (CISC i-486/100
MHz, DOS/WINDOWS 16/32 bit) przy pomocy jezyka FORTRAN i
czestotliwosci catkowania rownan ruchuf=<20,140> Hz,

Bledy aproksymacji powodowaty powstawanie narastajacego w czasie biedu
uzyskiwanych wynikow. Biad okreSlenia parametréw sterowania SP powodowat
powstawanie silnie narastajgcego w czasie bledu uzyskiwanych wynikéw. W
rezultacie dato to bardzo znaczne skrocenie przedzialu czasu, w ktérym
uzyskiwane wyniki korelowaty z rezultatami uzyskanymi w czasie rzeczywistego
lotu. Poniewaz zagadnienie zastosowania metod statokrokowrych typu predyktor-
korektor i eksptrapolacje wraz z odpowiednig korekcja jest rozwigzane i dobrze
opracowane do poziomu aplikacji technicznych [7], zbadano wplyw
czestotliwosci catkowama réwnan ruchu dla metody RKM. Stwierdzono istnienie
silnych zaleznosci doktadnosci uzyskiwanych wynikéw od czestotliwosci
catkowania réwnan ruchu. Dla zadania STS uzyskano zadowalajace rezultaty
dla £520 Hz i dobre dla f>40 Hz. Dla zadania LTS uzyskano zadowalajgce
rezultaty dla £>80 Hz, dobre dla £5100 Hz a dokfadne dla £5120 Hz. W oparciu o
uzyskane wyniki badan i dane literaturowe [7,8] mozna stwierdzié, ze pozytywna
ocena jakosci wynikéw funkcjonowania MI SP w zadaniu STS jest uzalezniona
od zastosowania:

-MA: dokfadnosci charakterystyk ~ aerodynamicznych ~ a>0.95 i
kwaternionowej postaci zwigzkéw kinematycznych,

-MN: doktadnosci metod aproksymacji a>0.98 i sygnatdéw sterujacych
d>0.95,

-MI:  dokfadno$ci numerycznej reprezentacji liczb minimum 16 bitéw oraz
czestotliwosci catkowania réwnan ruchuf>40 Hz

Stwierdzono, ze nawet przy pozytywnej ocenie jakosci MI w zadaniu STS nie
mozna na tej podstawie bezposrednio wnioskowac o takg sama ocene jakosSci tego
samego ML w zadaniu LTS [10], Pozytywna ocena jakoSci wynikow
funkcjonowania MI w zadaniu LTS jest uzalezniona od zastosowania:

-MA: doktadnosci charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
kwaternionowej postaci zwigzkow kinematycznych,

-MN: doktadno$ci metod aproksymacji a>0.98 i sygnatow sterujacych
d>Q.99,
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-MI: dokfadnosci numerycznej reprezentacji liczb minimum 32 bity oraz
czestotliwosci catkowania réwnan ruchuf> 120 Hz.

W zwigzku z tym mozna sformutowac poziomy dopuszczalnych uproszczerh Ml
SP dla zadah STS (E-F) i LTS (G-H), przy jednakowych wyréznikach i réznych
wartosciach progowych. Wyrdznikami bedg tutaj nastepujace parametry:
doktadnos¢ okreslenia charakterystyk MA SP, doktadno$¢ aproksymacji,
doktadno$¢ numerycznej reprezentacji liczb (i zwigzanych z tym btedami obciec i
zaokraglen), czestotliwos$¢ catkowania réwnan ruchu i przewidywana dynamika
ruchu.

B Zadanie STS i przewidywana niskg dynamika zmian parametrow
dynamicznych i kinematycznych ruchu (E1-E3):

El - MA: doktadnos¢ okre$lenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.95,
k.g-E z.k., MN: doktadno$¢ metod aproksymacji a>0.95, doktadnos¢
okreslenia sygnatdw sterujgcych d>0.95, MI: dokiadno$é numerycznej
reprezentacji liczb 16 bitéw oraz czestotliwo$¢ catkowania réwnan ruchu
f>20 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/LM przy niskiej
doktadnosci).

E2 - MA: dokladno$¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.95 i
k.z.k., MN: dokladno$¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnos¢
okre$lenia sygnatéw sterujgcych d>0.95, MI: doktadno$é numerycznej
reprezentacji liczb 16 bitow oraz czestotliwos$¢ catkowania réwnan ruchu
f>20 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/LM przy zadowalajacej
doktadnosci).

E3 - MA: dokladnos$¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.95 i
k.z.k., MN: dokladno$¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnos¢
okre$lenia sygnatow sterujacych d>0.95, MT: doktadnos¢ numerycznej
reprezentacji liczb 16 bitow oraz czestotliwos¢ catkowama réwnan ruchu
f>40 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/LM przy wymaganej
wysokiej doktadnosci).

p Zadanie 1 przewidywana wysoka dynamika zmian .parametréw
dynamicznych i kinematycznych ruchu (FI -F3):

FI - MA: dokfadno$¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.95 i
k.zk., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.95, doktadnosc
okre$lenia sygnatow sterujgcych d>0.95, MI: doktadno$¢ numerycznej
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reprezentacji liczb 16 bitéw oraz czestotliwos¢ catkowania rownan ruchu
f>40 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/HM przy niskiej
doktadnosci).

MA: doktadnos¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych aXx).95 i
k.z.k., MN: dokladnos¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnos¢
okresSlenia sygnatow sterujagcych d>0.96, MI: dokfadno$é numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwo$¢ catkowania réwnan ruchu
f>40 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/HM przy zadowalajacej
doktadnosci).

MA: dokladno$¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.95 i
k.z.k., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.98, dokladnosé
okreslenia sygnatow sterujacych d>0.98, MI: dokladno$¢ numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwos¢ catkowania réwnan ruchu
f>60 Hz (zastosowanie: symulacja lotu STS/HM przy wysokiej
doktadnosci).

Zadania LTS i przewidywana niska dynamika zmian parametréw
dynamicznych i kinematycznych ruchu {Ci -G3):

MA: doktadnos¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
k.zk., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnos¢
okreslenia sygnatow sterujagcych d>0.98, MI: doktadno$¢ numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwos¢ catkowania réwnan ruchu
>80 Hz (zastosowanie: symulacja lotu LTS/LM przy niskiej
doktadnosci).

MA: doktadnos¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
k.z.k., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnosé
okreslenia sygnatéw sterujgcych d>0.99, MI: doktadno$¢ numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwos¢ catkowania réwnan mchu
f>10() Hz (zastosowanie: symulacja lotu LTS/LM przy zadowalajgcej
doktadnosci).

MA:: doktadno$¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
k.z.k., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnosé
okre$lenia sygnatow sterujgcych d>0.99, MI: dokladno$¢ numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwo$¢ catkowania réwnan ruchu
f>120 Hz (zastosowanie: symulacja lotu LTS/LM przy zadanej wyskiej
doktadnosci).
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EL Zadanie LTS i. przewidywana wysoka dynamika zmian parametrow
dynamicznych i kinematycznych ruchu (H1-H2):

HI - MA: dokfadnos¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
k.zk., MN: dokladno$¢ metod aproksymacji a>0.98, dokfadnosé
okre$lenia sygnatéw sterujgcych d>0.99, MI: doktadnos¢ numerycznej
reprezentacji liczb 32 bity oraz czestotliwo$¢ catkowania réwnan ruchu
£>120 Hz (zastosowanie: symulacja lotu LTS/HM przy zadowalajgcej
doktadnosci).

H2 - MA: dokfadnos¢ okreslenia charakterystyk aerodynamicznych a>0.98 i
k.z.k., MN: doktadnos¢ metod aproksymacji a>0.98, doktadnosé
okre$lenia sygnatdw sterujgcych d>0.99, MI: doktadno$¢ numerycznej
reprezentacji liczb 64 bity oraz czestotliwosci catkowania réwnan ruchu
£>140 Hz (zastosowanie: symulacja lotu LTS/HMprzy zadanej wysokigj
doktadnosci).

Poziomy uproszczenn MI decyduja réwniez o mocy obliczeniowej i klasie
maszyny matematycznej, ktérej zastosowanie jest niezbedne do uzyskania
wynikéw komuterowej symulacji lotu o zadanej dokladnosci. Minimalne
wymagania w tym aspekcie spethia maszyna klasy PC o duzej mocy
obliczeniowej i 16 bitowej reprezentacji liczb lub mata stacja robocza. Zalecane
jest stosowanie stacji roboczej o 32 reprezentacji liczb. Wysoka doktadnosé
wynikéw zapewnia stacja robocza o 64 bitowej reprezentacji liczb lub maty
mainframe. Stosowanie uproszczen MI bez analizy ich celowosci w postaci
wyroznikdw jego funkcjonowania w zadaniu symulacyjnym moze prowadzi¢ do
uzyskania wynikéw o zbyt niskiej doktadnosci i zafatszowac wyniki badan.

4, Podsumowanie

W pracy podano poziomy uproszczerin MA oraz Ml klasycznych SP typu TOL
dla przestrzeni stanu za wyjagtkiem parametrow transgranicznych. Przy ich
sformutowaniu jako wyr6zniki przjeto nastepujgce cechy: przewidywany czas
funkcjonowania modelu w badaniach symulacyjnych, przewidywang dynamike
zjawisk wystepujacych w trakcie symulowanego lotu, ogdlnie rozumiang
doktadno$¢ netod numerycznych zastosowanych w modelu, doktadnosé
parametrOw sterowania modelem SP oraz czestotliwos¢ catkowania réwnan
ruchu. Autor ma nadzieje, ze tre$¢ niniejszej pracy bedzie stanowic inspiracje do
podjecia i rozwiniecia tego kierunku badan modelowych, w tym réwniez dla
innych niz TOL statkéw powietrznych.
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Stosowanie uproszczen MA oraz MI statku powietrznego bez uwzglednienia
charakteru, czasu trwania przewidywanego ruchu SP, cech charakterystycznych
i specyfiki budowy MI nie powinno mie¢ miejsca, gdyz prowadzi do
zafatszowania wynikdw badan bez mozliwosci okre$lenia charakteru i wielkosci
popetnianego przy tej okazji biedu.

Okreslenie dopuszczalnych pozioméw uproszczenk MA oraz MI statkéw
powietrznych innych niz TOL (a w szczegdlnosci $migtowcdw) oczekuje na
rozwigzanie i wymaga odrebnych studiéw teoretycznych popartych analizami
komputerowych badari symulacyjnych, badaniami naziemnymi i w locie. Nalezy
zwr6ci¢ uwage na techniczng strone realizacji tych badan. W przypadku badan w
locie nalezy zapewni¢ dostateczng liczbe kanatéw rejestracji parametrow lotu
(minimum 100) przy wysokiej doktadnosci i czestotliwosci rejestrowanych
parametrow. W przypadku badahn tunelowych pozadane jest dysponowanie
tunelem aerodynamicznym umozliwiajacym badanie kompletnej bryty SP
obdarzonej mozliwoscig dynamicznych zmian potozenia ruchomych elementéw
kongiguracji oraz catej bryty w przestrzeni pomiarowej. W badaniach
symulacyjnych pozadane jest dysponowanie maszyng matematyczng o mocy
obliczeniowej réwnej co najmniej stacji roboczej lub matym mainframe’m o 64-
bitowym stowie maszynowym.
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SIMPLIFICATIONS OF COMPUTER-BASED MODEL
OF AIRCRAFT FLIGHT DYNAMICS

ZBIGNIEW ZAGDANSKI

Air Force Institute oj Technology, Warsaw

The Mended aim ofthe paper is to present simplifications of mathematical and
computer-based models offlight dynamics of classical aircraft ofthe UL type.
The term ,,simplification” has been precisely defined. What has been

distinguished are the levels of such simplifications, and possible applications
thereof from the point of view of accuracy of results of computer-based
simulation o fflight dynamics.

*Praca zostata wykonana w ramach projektu badawczego 9TI2C 110 14
finansowanego przez KBN w latach 1998-99.
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ZASTOSOWANIE NIELINIOWEJ DYNAMIKI ODWROTNEJ DO
STEROWANIA RUCHEM SAMOLOTU

MARIA ZL OCKA

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska, Warszawa

Celem pracy jest zastosowanie nieliniowej dynamiki odwrotnej do czynnego
sterownia mchem samolotu na duzych katach natarcia. Synteza nieliniowego,
stabilizujagcego prawa sterowania wykonano dla modeli matematycznych
nieliniowych drgan samowzbudnych typu ,,wing rock™. Przyktadowe obliczenia
wykonano dla samolotu klasy F-16. Otrzymane wyniki poréwnano z nieliniowym
sterowaniem optymalnym i suboptymalnym.

1. Wstep

Wspdtczesne samoloty wykonujg manewry na katach natarcia nawet do 120
stopni. Tradycyjne metody czynnego sterowania, oparte na liniowych modelach
ruchu w przypadku takich manewr6w przestajg by¢ przydatne. Roéwnania
matematyczne opisujgce ruch samolotu na duzych katach natarcia sg nieliniowe i
silnie ze sobg sprzezone. Synteza nieliniowego prawa sterowania, zaleznie od
stosowanej metody, wymaga uproszczenia postaci réwnan. Z tego wzgledu
synteza nieliniowego optymalnego prawa sterowania metodg funkcji Lapunowa
jest mozliwa tylko dla szczegélnych przypadkéw ruchu samolotu na duzych
katach natarcia. Najwiekszg trudnoscig syntezy staje sie znalezienia
odpowiedniej funkcji Lapunowa. Znane metody wyznaczania funkcji Lapunowa
[3] wymagaja tak duzego uproszczenia réwnan mchu, ze sterowanie optymalne
jest mozliwe tylko do stabilizacji ruchu ustalonego [4], Zadanie, nawet w
przypadku stabilizacji, bardo komplikuje sie wraz ze wzrostem uwzglednianych
stopni swobody. Pewnym rozwigzaniem jest zastgpienie sterowania optymalnego
sterowaniem suboptymalnym, jednak i w tym przypadku duzg trudno$¢ stanowi
wyznaczenia macierzy Riccatiego.
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W przypadku nieliniowego modelu matematycznego ruchu samolotu na
duzych katach natarcia bardziej uniwersalne wydaje sie¢ by¢ zastosowanie
syntezy sterowania w oparciu o nieliniowg dynamike odwrotng [2], Metoda ta
zwana linearyzacjg ze wzgledu na wektor wyjécia moze by¢ stosowana zaréwno
do stabilizacji jak i do sterowania lotem manewrowym [2].

2. Nieliniowa dynamika odwrotna

Synteza nieliniowego prawa sterowania w oparciu 0 nieliniowg dynamike
odwrotng wymaga nastepujacej postaci modelu matematycznego ruchu samolotu:

x = F(x)+ G (x)u, y= h(x) @)
gdzie: wymiar wektora stanu X jest rébwny n, a wymiar wektora sterowania u i
wektora wyjscia y jest réwny m. Prawo sterowania ma postac
u = D~1(x)[v - N(x)j, 2
r-1
w ktorej: v = POyz- £ Pjy(j).
j=0
Indeks j oznacza j-tg pochodng wektora wyjscia. Pj sg statymi macierzami o
wymiarach mxm, przyjmowanymi arbitralnie. Natomiast yz oznacza zadany
ruch..

Rozprzegajgca macierz D(x) ma postac

D= 3)
LgiLpl lhm ,.., LGmLP> Ihm

w ktorej LFh = VhF jest pochodna Liego funkcji h wzgledem pola
wektorowego F.
Natomiast N (x) =] hj(x)],dimx=n, dimu=dimy=m, a relatywny

m
stopien wzglednosci r =~ r, istniejejezeli det D(x) = 0

j=!
i Lg.Lphj(x) = 0dla O<k<rj-I (@<i,j<m),

Proces sterowania bedzie realizowany gdy relatywny stopieri wzglednosci r = n.
W przypadku gdy r < n powodzenie sterowania zalezy od dynamiki wewnetrznej.
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3. Matematyczny model przestrzennego ruchu samolotu

Réwnania ruchu samolotu w locie przestrzenny/m dla uktadu wspétrzednych
sztywno zwigzanym z samolotem (rys. 1) wyprowadzone sg zwykle przy
zastosowaniu formalizmu Boltzmanna-Hamela. Rownania te sg nieliniowe.

W przypadku og6lnym wektor wyj$cia jest réwniez nieliniowy':
x = f(x,u), y=h(x), x(0) =x0 4
W powyzszych réwnaniach X jest wektorem stanu, a u wektorem sterowania.
Wektor stanu w réwnaniu (4) zalezy od uwzglednianych dodatkowych stopni
swobody (np. ruch powierzchni sterowych, dynamika serwomechanizméw',
dynamika silnika), od uktadu, w ktérym wyprowadzone sg dynamiczne réwnania
ruchu, jak réwniez od rédwnania wyjscia . W ukladzie samolotowym, dla
samolotu sztywnego w mchu przestrzennym realizujgcym, miedzy innymi
korkociag, wektor stanu ma postac:
x=fUVW,P,QR,0,0,T,h]T, (5)
w ktorej U,V,W sg wspotrzednymi wektora predkosci Vo |,
P, Q, R sg wspotrzednymi wektora predkosci katowej samolotu D,
©, O, 4* sg katami Eulera, a h jest wysokoscig lotu.
Wektor sterowania dla samolotéw o klasycznym sterowaniu mozna przedstawié
jako: u=1[8n,51,8v,5T]T , gdzie wystepujg kolejno kat wychylenia steru
wysokosci, kat wychylenia lotek, kat wychylenia steru kierunku, kat otwarcia
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przepustnicy. Wspotrzedne wektora prawych stron f réwnania (4) sg
nieliniowymi funkcjami wspotrzednych wektoréw stanu i sterowania.

f,=-QW +RV+— , f2=-RU +PW+— ,f3=-PW +QU +—
1 m m m

2
QR+ 1 + -
D J XD XD IXND
f-M +I1”Jjlgp +Lsl(r2_p?2) (6)
h, U 0
(P gy, P, U-J, QR LLIN
6=y ; yD D Iz 1D
g/ " sinOtan© cosOtan©  mp'
g =0 cosO -sino 7 Q
g 0 sinOsec©® cosOsec©® R
f0=Usin©- VsmOcos6 - Wcos Ocos©
gdzie:
J-I2XZ - -
D=1 3 , X=K-mgsin®© +Tx , Y =FV+mgcos©sinO.

Z=Fz+mgcos©cos® +TZ.

F jest wektorem sit aerodynamicznych, M = [ L, M, N ]T jest
momentem aerodynamicznym,
m jest masg samolotu , g przyspieszeniem ziemskim,
T=[Tx,0,TZ]T ciagiem, Jx, Jz ... sg momentami bezwtadnosci.
Sity i momenty aerodynamiczne nieliniowo zalezg miedzy innymi od kata
natarciaa ikata $lizgu p, ktdre sg zdefiniowane jako:

a = arctan VCJ/ —Jl<a <71, p=arcsin v Tt< 3< 7.

Sity i momenty aerodynamiczne dla lotu manewrowego (dla Macha mniejszego
od 0.5) mozna przedstawi¢ w postaci:
X =-mgsin© + Xs(a,p) +2]X5(a,p)5j + Xp(a,p)P +
J o (7)
+XQ(a,p)Q + XR(a,p)R + X (a,P)RPQ + X (a,p)pP2 +..+ Tx
Posta¢ sity zalezy liniowo od wychylen powierzchni sterowych. Tradycyjne to
uproszczenie pozwala na przeksztatlcenie réwnan ruchu do postaci (1)
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wymaganej w nieliniowej dynamice odwrotnej. Przedstawiona wzorem (7)
wspotrzedna sity jest zalezna réwniez od pochodnych liczonych wzgledem
poszczegdlnych wspotrzednych wektora stanu. Jak wykazata analiza wrazliwosci
[5] tak zwane pochodne krzyzowe mozna pomingé. W modelowaniu wigkszosci
manewréw mozna pomingé rowniez pochodne wyzszego rzedu. Tylko szczegdlne
ruchy takie jak wing rock wymagaja ich uwzglednienia.

Wing rock na ogét modelowany jest ruchem o trzech stopniach swobody [1]
W przypadku wing rocka posta¢ sit i momentéw aerodynamicznych w duzej
mierze zalezy od ksztattu piata samolotu. Dla samolotu klasy F-16 , dla wing
rocka o trzech stopniach swobody, majg one postac.

Y=g S Cy0(a,P)+ (Cyp(a) P +Cyr(a) *R)e_+ _ +Cy5y5v + Cy5.SL

L Cl0(a.p) + Clr(a) 2R-\t; +CIS 8t +CU 5., +

=q
. b} Pb (8)
(cip@) + + Clpoe|p[+ cippejd )

-v] 2-VO

Rb
Cno(alp)+cnr(a) A %% tn 8161 +Cn5V8V
(Cnp(®) + + Cn+jp| + Cnpp e © ~ PP
2-V0J 2-+V0

w ktdrej g oznacza cisnienie dynamiczne, S jest powierzchnig ptata, a b jego
rozpietoscia.

4. Zastosowanie nieliniowej dynamiki odwrotnej do sterowania WR
W przypadku wing rocka o trzech stopniach swobody wymiar wektora stanu

x=[V,P,R,d),"]T zmniejsza do pieciu, a wektor sterowania u = [5I>5V]T
jest dwuwymiarowy. Uktad réwnan ruchu przeksztatca sie do postaci:

V=-RU+PW+L |, p=-4-+-" X 9)
m Jvb JJ,D hh
O =P +R tan©cosC> , 4*=R-cosOsec©

w ktorej U, W, © sg wielkosciami statymi ( parametry lotu ustalonego),
aY, L, N sg okres$lone wzorami (8).
W uktadzie réwnarn ruchu przedstawionym w postaci wektorowej
x=F(x) + GX)u , y=[<PT] (10)
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wymiar wektora stanu n jest rowny 5, wymiary wektora sterowania i wektora
wyjsciajest rowny 2.

Po uwzglednieniu tego, ze w wing rocku amplituda ruchu poprzecznego ,,P.
jest duzo wieksza od amplitudy ruchéw pozostatych [1], po zaniedbaniu
momentu bezwladnosci Jxz i przyjeciu, ze lot ustalony jest poziomy, ukiad
réwnan (9) mozna przeksztatci¢ do postaci:

=—— +— cosasinO +Psina - Rcosa, =-— ,R=—, (11
mVv0 VO Jx h
O=P , 4*=Rseca, ©=a.
Czyli wektor F(x) w réwnaniu (10) ma wspotrzedne:
F-(x) = ——--—----+— cosasinO +Psina- Rcosa, (12)
my Vo
F2(x) = L'X,U~°X F3(X)=N”»%U— , F4(x)=P, F5(x)= Rseca,
[ % z
a macierz G(x) i wektor wyjscia majg postac:
'‘SL
0
mV0
Lslt L8r
= X X oY (13)
K ha_
kZz X
0 0
0 0

Synteza nieliniowego prawa sterowania przy wykorzystamu nieliniowej
dynamiki odwrotnej wymaga nastepujacego zrézniczkowania wektora wyjscia:

dh., . 5h, .

— A _
Yi dXLX y2= <3>I(_x>

~A-=T10,0,0,1,0 [0,0001 yn=P y2=R seca, (14)
dx [ 1 dx

d _
Yi= g (») X yrPoLy2ZE o (y*) =X , y2=R seca .

Po podstawieniu wzoréw (8) do (11) w pochodnych drugiego rzedu
wspotrzednych wektora wyjscia pojawiajg sie wspotrzedne wektora sterowania.
Relatywny stopiert wzglednosci r = rj +r2=4<n jest mniejszy od wymiaru
wektora stanu. Realizacja procesu sterowania bedzie zaleze¢ zatem od
stateczno$ci dynamiki wewnetrznej.
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Nieliniowe sterowanie w przypadku wing rocka opisanego rownaniami (11) ma
postac

u= D“1Xx)[v - N(X)] (15)
w ktorej
Vi —yi ro1yi j M2~ M12V2 n02y2?
., L(x,u=0) , . N(x,u=0)
NO=  j— e Nw = j— R

Sterowanie jest mozliwe gdy spetniony jest warunek dotyczacy macierzy
rozprzegajaccj

MD(x))=" ( LsNs,-kNs>"°. (16)

Elementy P,j sg dobierane tak aby proces sterowania byt stateczny, a stale
czasowe systemu byty dla danego samolotu realne.

Duzym problemem w modelu wing rocka o trzech stopniach swobody jest
wyznaczenie wiarygodnych aerodynamicznych pochodnych wyzszego rzedu.
Dlatego tez model wing rocka upraszcza sie do ukladu o jednym stopniu
swobody. W takim przypadku ruch opisany jest réwnaniami:

0=P,
P=al(D+a2P+a3|"P +a4|P(P+b5L , a7
. . pV&Sb . Pv Sbh2
gdzie:  (3wO esina at= "~ — Clinas, a2="<f2— Clp,
pVsSh pSb3 ~ pVs Sb
a3-  4Jx Clppsmabs, a4 - Cl , n C6 1.

W  przypadku tym wektor wyjscia jest jednowymiarowy i do syntezy
nieliniowego sterowania metodg dynamiki odwrotnej przyjeto jego postacy = O .
Réwniez w tym przypadku wektor wyjscia musi by¢ dwukrotnie zrézniczkowany
aby pojawit sie w wyrazeniu wektor sterowania

y=F2(x)+br 6L gdzie F2(x)=al¥+a2P +a3|<&P+a4|PIP .(18)
Otrzymane sterowania ma postac

SL=— (y-F2(x)), a przyjmujac yz=0 i podstawiajagc y+Ply+Poy=0,

bedzie ono eliminowato drgania typu wing rock.
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Iratfl

t [s]

Rys. 2. Symulacja ruchu nie sterowanego.

F [rad]

t [s]

Rys. 3. Symulacja wing rocka sterowanego.
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@] 10
t[s]

Rys. 4. Wychylenie lotek.

W przedstawionym przykladzie state P, zostaly tak dobrane aby otrzymane
rezultaty sterowania mozna bytoby poréwnaé ze sterowaniem otrzymanym przy
uzyciu funkcji Lapunowa. [4]

5. Uwagi kornicowe

Symulacja numeryczna ruchu sterowanego zostata wykonana dla samolotu
klasy F-16. W wyniku doboru statych P; otrzymano rezultaty takie same jak w
sterowaniu subotymalnym i prawie takie same jak w sterowaniu optymalnym.
Synteza prawa sterowania w oparciu o nieliniowg dynamike odwrotng wymaga
znacznie mniejszego naktadu pracy w poréwnaniu do syntezy przy uzyciu funkcji
Lapunowa..

Wada metody jest to, ze relatywny stopiert wzglednosci nie zawsze jest rowny
wymiarowi wektora stanu. W takim przypadku stateczno$¢ procesu zalezy od
stateczno$ci dynamiki wewnetrznej. Nastepng wadg metody jest ograniczenie
wymiaru wektora wyjscia do wymiaru wektora sterowania. W przypadku
bardziej ztozonego manewru pilot musiatby wybieraé posta¢ wektora wyjscia w
nastepujacych po sobie kolejnych petlach sprzezenia zwrotnego.
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Mathematical models o faircraft motion have a nonlinear character. Therefore a
nonlinear active control has to be appliedfor synthesis ofthe controlfunction
Nonlinear inverse dynamics is this modern techniques ofcontrol design. In the
paper, nonlinear control laws have been synthesizedfor wing rock stabilization
ofthe F-16 aircraft. Same advantages and disadvantages oj nonlinear inverse
dynamics are. discussed.
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