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UKLAD AUTOMATYCZNEGO WYKONYWANIA MANEWRU KORKOCIAGU

W artykule przedstawiono koncepcje systemu automatycznego sterowania przeznaczonego dla matych samolotow zalogo-
wych i bezzalogowych, realizujgcego manewry inne, niz niezbedne do wykonywania tzw. normalnego lotu [3], ktorych proces
syntezy przedstawiono na przyktad w pozycji[1, 4]. Charakter tych manewrow, zakres zmian parametréw lotu samolotu podczas
ich wykonywania ograniczajq zastosowanie klasycznych algorytmow sterowania. Niejednokrotnie, rowniez ograniczajq mozli-
wos¢ pozyskania peinej informacji o parametrach lotu samolotu. W pracy przedstawiono alternatywne rozwiqzanie, ktore w
takich przypadkach, moze zosta¢ zastosowane [2, 9, 11]. Zaprezentowano strukture algorytmow sterowania oraz metodg doboru
wspolczynnikow regulatorow w nich wystepujgcych. Jako przyklad wybrano manewr korkociggu, bedgcy elementem akrobacji
lotniczej Weryfikacja przyjetych zatozen i otrzymanych wynikow obliczen zostata przeprowadzona w symulowanych lotach te-
stowych a otrzymane przyktadowe rezultaty zostaly zamieszczone w koncowej czesci artykutu.

WSTEP

Klasyczne autopiloty majg za zadanie stabilizowa¢ lot statku po-
wietrznego znajdujacego sie w stanie ustalonym. Omawiany w niniej-
szym artykule uktad w sposob znaczacy rézni sie od ukladéw wyko-
rzystywanych we wspétczesnych samolotach.

Na wstepie nalezy zauwazy¢, ze przyjeto odmienne od klasycz-
nego [1, 4] podejscie do projektowania autopilota [2, 8, 9], ktére
umozliwito rezygnacje z wykorzystania zaawansowanych modeli ma-
tematycznych lotu samolotu w stanach zaburzonego lotu[4]. Ponadto
stan lotu jakim jest korkocigg charakteryzuje sie¢ zmienng dynamika
samolotu wynikajacg z zakresu zmian predkosci lotu. Zadaniem
uktadu regulaciji byto w pierwszej kolejnosci doprowadzenie do prze-
ciggniecia samolotu [3, 7] przy zachowaniu stabilizacji kata przechy-
lenia i wysoko$ci lotu. Sam korkocigg z punktu widzenia automatyki
jest nietypowym stanem lotu, poniewaz w jego trakcie nastepuje
gwattowna zmiana wszystkich zmiennych stanu, zaréwno w ruchu
podtuznym, jak i bocznym. Jest to jednak zjawisko, co do ktorego
mozna mie¢ pewno$¢, ze wystapi w okreslonych warunkach, na przy-
ktad w chwili, gdy na samolot lecacy z katem natarcia [7] bliskim kry-
tycznemu zadziata zaburzenie atmosferyczne, lub celowe dziatanie
sterami.
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Rys. 1. Sterowanie orientacja przestrzenng samolotu.
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Narzedziem wykorzystanym do zaprojektowania omawianego
ukfadu sterowania byt program matematyczny Matlab rozwiniety
o pakiet do symulacji komputerowych Simulink. Do testowania po-
wstatego systemu postuzyto stanowisko badawcze do testéw typu
hardware-in-the-loop-simulation[10]. Wykorzystano w nim symulator
lotu X-Plane komunikujacy sie z Matlabem poprzez transmisje UDP.
Rozwiazanie to zostato juz wielokrotnie wykorzystane w pracach na-
ukowych do sprawdzenia dziatania zaprojektowanych systeméw au-
topilota [6, 11].

1. ZALOZENIA DOTYCZACE MANEWRU LOTNICZEGO

1.1.  Samolot jako obiekt sterowania

Obiektem sterowania jest samolot w uktadzie klasycznym [1, 3].
Sterowanie jego orientacjg przestrzenng odbywa sie przez wychyla-
nie ptaszczyzn sterowych generujacych momenty sit wokot osi XYZ,
ukfadu wspotrzednych zwigzanego z samolotem. Jego poczatek
znajduje sie w $rodku ciezko$ci samolotu a osie sq skierowane od-
powiednio w kierunku przodu - 0$ X, prawego skrzydta - 0§ Y i w dot
-0$ Z (Rys.1). Do okreslenia orientaciji przestrzennej samolotu wzgle-
dem powierzchni ziemi wykorzystuje sie i katy Eulera opisujace wza-
jemna orientacje uktadu zwigzanego z samolotem i uktadu - OXeYeZe

F =ma
M =¢l
F -wypadkowa sita dziatajaca na samolot
a -przyspieszenie srodka masy
M  -moment dziatajgcy na samolot
£ -przyspieszenie katowe
m
I

-masa samolotu
-moment bezwladnosci samolotu

P - predko$é¢ katowa wokot osi OX
Q - predkos$é katowa wokot osi OY
R - predko$¢ kgtowa wokét osi OZ
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(Rys.1). Jego poczatek réwniez znajduje sie w $rodku ciezkosci sa-
molotu jednak jego osie Xe i Ye sg réwnolegte do powierzchni ziemi
[1,3]

1.2. Przeciagniecie

Opracowany system dotyczy przypadku w ktérym wystepuije zja-
wisko przeciggniecia statycznego samolotu w locie prostym, czyli ta-
kie, gdy utrata predkosci lotu powinna by¢ nie wieksza niz 2 km/h w
kazdej sekundzie. Przepisy zdatnoSci sprzetu lotniczego okreslaja,
ze podczas wykonywania takiego manewru samolot ma zachowa¢
sterowno$¢ porzeczng i kierunkowg az do chwili, w ktérej dojdzie do
przeciagniecia, przechyt wywoltany przeciagnieciem ma by¢ nie wiek-
szy niz 15[deq] , utrata wysokoSci powinna przebiega¢ ptynnie i by¢
mozliwie jak najmniejsza, a samolot nie moze wykazywaé tendencji
do samorzutnego wchodzenia w stan korkociggu.

1.3. Korkociag

Mechanika lotu opisuje korkociag, jako stan lotu i autorota-
cyjna [7] figure akrobacji lotniczej wykonywang na wiekszych od kry-
tycznego katach natarcia. Gdy na przeciagniety samolot zadziata za-
burzenie (ruch sterem kierunku lub gwattowny podmuch), to bedzie
on pogtebiat swoje przechylenie, jednocze$nie odchylajac sie w jego
kierunku. Przechylenie jest spowodowane réznicg sit nosnych na
skrzydtach, a odchylenie - rdznicg sit oporu i sitg na usterzeniu pio-
nowym.

Korkociag widziany jest jako ruch, w ktérym $rodek ciezko$ci sa-
molotu zakres$la charakterystyczny tor w ksztatcie spirali uktadajacej
sie po obwiedni walca (rys. 3).

Z punktu widzenia zasad pilotazu wyprowadzenie samolotu ze
stanu korkociagu jest najtrudniejszg fazg omawianego manewru. Je;
podstawg jest zatrzymanie zjawiska autorotacji. Jest to manewr wy-
konywany przez pilota wedtug zasad opracowanych do$wiadczalnie.
Niekiedy, procedura wyprowadzenia jest indywidualnie opracowana.
W kazdym z przypadkédw mozna wyodrebni¢ nastepujacq standar-
dowg procedure wyprowadzenia samolotu z korkociggu:

1. Zamknac¢ przepustnice.
2. Ustawi¢ lotki w pozycji neutralnej, jednoczesnie ster wysokoSci

w potozeniu zapewniajacym nabor predko$ci
3. Sprawdzi¢ kierunek autorotacii.

4. Wychyli¢ maksymalnie ster kierunku w kierunku przeciwnym do
autorotacji.

5. WyczekaC do momentu gdy autorotacja zaniknie.

6. Wyprowadzi¢ stopniowo z nurkowania uwazajac by nie przekro-
czy¢ ograniczen konstrukcyjnych samolotu.

P G )
\

2. STANOWISKO SYMULACYJNE

Symulacyjne stanowisko badawcze zostato zintegrowane
w oparciu o $rodowisko MATLAB oraz oprogramowanie X-Plane [6]

Uktad autopilota - Simulink

BIUBAMOIRIS

Parametry lotu

Symulator lotu X-Plane

Rys. 2. Schemat blokowy wymiany danych miedzy symulatorem lotu
i autopilotem

Zaprojektowany uktad sterowania, ktérego dziatanie zasymulo-
wano w $rodowisku MATLAB, poprzez transmisj¢ UDP sterowat mo-
delem samolotu zaimplementowanym w oprogramowaniu X-Plane.
Tym samym kanatem do autopilota przesytano wartosci parametréw
lotu samolotu zamykajac petle sprzezenia.

3. METODYKA PROJEKTOWANIA

Synteza praw sterowania oparta zostata na nastepujacych zato-

Zeniach:
Zalozenie 1:  Praca projektowanego systemu trwa od chwili rozpo-
czecia zwalniania lotu samolotu do predkosci prze-
ciggania. Konczy sie po wstepnym ustabilizowaniu
lotu[8]. Po wyprowadzeniu z korkociagu uktad zata-
cza autopilota kursu i wysoko$ci[1].
Caly proces sterowania lotem samolotu w trakcie kor-
kociagu zostat podzielony na nastepujace fazy: prze-
cigganie, wprowadzenie w korkocigg i utrzymanie
tego stanu lotu przez czas zadany przez uzytkow-
nika, zatrzymanie autorotacji, wyprowadzenie z nur-
kowania, zatgczenie autopilota kursu i wysoko$ci.

Zatozenie 2:

Zgodnie z zatozeniami 1 i 2 proces wykonywania korkociggu zo-
stat podzielony na fazy, z ktérych kazda zostanie wykonana przez

;4/“ 2.
o ae=""""" Odchylenie i opad
- Moment  na skrzydio

tra przeciagniecia

Wytracanie
predkosci poziomej

Mniejszy opér

Rys. 3. Zobrazowanie procesu odrywania sie strug powietrza wraz ze wzrostem kata natarcia (z lewej) oraz manewru korkociggu (z prawej).
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osobng sekwencje sterowan. Caty proces bedzie przebiegat w spo-
sOb przedstawiony na schemacie (rys. 4).

Proces sterowania zaczyna si¢ od doprowadzenia samolotu
do stanu przeciagniecia statycznego w locie poziomym. Po osiggnie-
ciu tego stanu, nastepuje wprowadzenie maszyny w korkociag przez
zaprogramowang, sekwencje ustawienia steréw. Po wykonaniu kor-
kociggu trwajacego zadany przez uzytkownika czas uktad sterowania
zatrzymuje autorotacje samolotu poprzez odpowiednie wychylenie
steru kierunku i wprowadza w lot nurkowy. Po rozpedzeniu nastepnie
wyprowadzenie sterem wysokos$ci do lotu horyzontalnego. Po osig-
gnieciu odpowiednio matego kata pochylenia, wiaczany jest kla-
syczny autopilot kursu i wysokosci. Mozna zauwazy¢, ze uktad zostat
zaprojektowany w oparciu o pie¢ zadan wykonywanych w kolejnych
stanach lotu. WartoSci parametrow sterowania dostarczane do symu-
latora bedg wysytane przez kolejne sekwencje uktadu sterowania.
Centralng cze$cig uktadu decydujaca o tym, ktéra sekwencja ma by¢
aktualnie wykonywana, jest funkcja przetaczajaca sekwencje na pod-
stawie nastepujacych danych:

1. zadana predko$¢ przeciagniecia Vst,

2. predkos¢ lotu TAS (True Air Speed [1, 3, 11]).

3. zadany czas trwania korkociggu t.

4. zadany modut predkosci katowej |PQR|zad.(P,Q,R — predkosci
katowe obrotu wokét osi uktadu wspdtrzednych zwigzanych

z samolotem Rys. 1)

5. modut predkosci katowej samolotu |PQR| réwnanie (2).
6. zadany kat pochylenia po wyprowadzeniu ze stromego znizania

S} zad.

7. Kat pochylenia ©.

Opracowana funkcja realizowata przelgczanie sekwencji po
spetnieniu zatozonych warunkéw, poniewaz w kolejnych fazach ma-
newru charakter ruchu samolotu znaczaco sie roznit (rys. 4). Pierw-
sza sekwencja, ktdrej zadaniem bylo doprowadzenie samolotu do
przeciggnigcia trwata od wtgczenia systemu do osiggnigcia przez sa-
molot predkosci przeciggniecia. Po jej osiggnieciu funkcja przeta-
czyta uktad na sekwencje druga, ktéra wprowadzita samolot w korko-
ciag i od jej rozpoczecia liczony byt czas trwania figury zadany przez
uzytkownika. W chwili, gdy czas osiagnat warto$¢ zadang nastepo-
wato przetaczenie na sekwencje trzecig zatrzymujgca autorotacje.
Podczas tej fazy funkcja sprawdzata czy wartos¢ modutu predkosci
katowej |PQR| (2) byta ponizej pewnej charakterystycznej dla samo-
lotu warto$ci . Oznaczato to, Ze uktad wyprowadzit samolot z autoro-
tacji, tym samym wprowadzajac maszyne w strome znizanie, ktoremu
towarzyszy intensywny i ptynny przyrost predko$ci wzgledem opty-
wajacych strug powietrza. Do wyprowadzenia z tego stanu lotu zo-
stata zaprojektowana sekwencja czwarta, ktéra miata za zadanie z
odpowiednio matym Q (predko$¢ katowa wokét osi OY) doprowadzi¢
samolot do zadanego kata pochylenia. W chwili osiagniecia kata ©zad
program aktywowat sekwencje pigta bedaca domysinym stanem lotu.
W tej fazie wiaczony zostat autopilot kursu i wysokosci.

Badanu uktad sterowania podczas symulacji wykorzystywat na-
stepujgce elementy sterujace lotem samolotu:

1. Ster wysokosci,
2. Lotki,

3. Ster kierunku,
4. Przepustnica.

—

Zatrzymanie
autorotacji
(sekwencja 3)

START

Doprowadzanie do
przeciagniecia
(sekwencja 1)

_N|E—<TAS = VS‘] >

<|PQR|<|PQR];ag >—NIE—

TAK

Wyprowadzenie z
nurkowania
(zekwencja 4)

<;;j::"' 00,4 ..\::j:y—NIE

TAK

Wprowadzenie w

korkociag e

(sekwencja 2) T

TAK

¥ v

; b \Wigczenie autopilota
nEe—_  txtag > (sekwencja 5)

T
TAK

Rys. 4. Schemat blokowy (decyzyjny) funkcji przetaczajacej sekwen-
cje sterowania w kolejnych fazach manewru.

3.1. Faza 1- przeciagniecie

Zadaniem tej sekwencji byto stopniowe doprowadzenie maszyny
do przeciggniecia. Proces ten odbywat si¢ ze zredukowang do zera
mocg i stabilizacjg kata przechylenia i wysokosci. Wartosci zadawa-
nych parametréw byly generowane dla kanatéw steru wysokosci, lo-
tek oraz przepustnicy. Do stabilizacji wysoko$ci zastosowano po-
dwaojne sprzezenie zwrotne w kanale steru wysoko$ci. Wewnetrzna
petla stabilizowata kat pochylenia ©, a zewnetrzna predko$¢ pionowa
H*. Warto$¢ zadana predkosci pionowej byta rowna 0, poniewaz pro-
ces przeciggania statycznego powinien odbywacé sie na statej wyso-
koSci. Przyjeto, ze niewielki ruch (£1 [m/s]) w osi pionowej jest dla
omawianego przypadku akceptowalny. Stabilizacja kata przechylenia
wymagata zastosowania pojedynczego sprzezenia zwrotnego od
kata przechylenia ®. Warto$¢ zadana tego kata rowniez byta réwna

Zastosowano klasyczne regulatory. Metoda ich syntezy nie byta
tematem niniejszego opracowania. Zostata przedstawiona w pozy-
cjach literatury [1, 4].

Przedstawiony wyzej sposob sterowania umozliwit stabilny lot na
statej wysokosci ze zredukowang moca. W takiej konfiguraciji pred-
ko$¢ samolotu malata az do osiggniecia predkosci przeciagniecia. Po
jej osiggnieciu uktad przetaczat sie w tryb realizacji drugiej sekwencii.
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Rys. 5. Ogdina postac przebiegu predkosci lotu (TAS) podczas fazy
przeciggniecia samolotu.

Podstawowym problemem, jaki napotkano podczas projektowa-
nia, byt nieliniowy charakter procesu przeciggania samolotu. Wynikto
to ze znacznej zmiany predkosci lotu w tej fazie, czego efektem byta
zmiana dynamiki samolotu. Nalezato wiec dostroi¢ regulatory w taki
sposoéb, aby uktad byt stabilny przy predkosci lotu mozliwie najbliz-
szej predko$ci przeciagniecia. Tak dobrany ukfad regulacji okazat sie
zbyt czuty przy wigkszych predkosciach, dlatego parametry wymu-
szenia sterem wysoko$ci musiaty byé wyznaczane ze zmiennym
wspdtczynnikiem wzmocnienia malejagcym nieliniowo wraz ze wzro-
stem predkosci lotu. Wykorzystano metode harmonogramowania
wzmocnienia, bedaca jedna z najprostszych i najbardziej intuicyjnych
metod sterowania adaptacyjnego. Warto$¢ wspotczynnika wzmoc-
nienia wyrazona zostata wzorem (1):

2
K = kvﬂ(ﬁj (1
TAS

K -wspotczynnik wzmocnienia zmieniajacy sie w funkcji pred-
kosci lotu,

kvs1 -wspotczynnik wzmocnienia dobrany dla predkosci lotu
réwnej predkosci przeciggniecia,

Vst -predkos¢ przeciagniecia samolotu,

TAS -chwilowa predkos¢ samolotu wzgledem optywajacych

strug powietrza.

3.2. Faza 2- wprowadzenie w korkociag

Zadaniem tej sekwencji byto wprowadzenie samolotu w korko-
ciag. W tym celu uzyto maksymalnego wychylenia sterow wysokosci
i kierunku. Ten sposéb sterowania jest identyczny z metodg wprowa-
dzania samolotu w korkociag stosowang przez pilotéw [].

3.3. Faza 3- zatrzymanie autorotacji

Po wykonaniu korkociggu przez czas zadany przez uzytkownika
ukfad zostat przetaczony na kolejng sekwencje wyprowadzajacq sa-
molot ze stanu autorotaciji. Zostato to zrealizowane poprzez zadanie
wychylenia steru kierunku w kierunku przeciwnym do kierunku auto-
rotacji.

Zgodnie z zatozeniami zakonczenie wyprowadzania z autorota-
cji byto rbwnowazne z osiggnieciem przez samolot odpowiednio ma-
tych predkosci katowych P, Q, R (Rys. 1), poniewaz korkociag jest
zjawiskiem zwigzanym z obrotem wzgledem wszystkich osi (2). Obli-
czany byt modut predkosci katowej samolotu:

IPQR = /P?+Q? +R’ (2)

P- predkosé¢ katowa wzgledem osi OX,
Q- predkos¢ katowa wzgledem osi OY,
R- predko$¢ katowa wzgledem osi OZ.

Warto$¢ obliczanego modutu byta poréwnywana z wartoscig za-
dang, wyznaczong wcze$niej dodwiadczalnie w taki sposéb, aby po
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wytaczeniu sekwencji trzeciej nie wystepowato zjawisko autorotacii,
a samolot znalazt si¢ w stromym znizaniu. Przyjeta metoda jest naj-
bardziej ogoinym sprawdzeniem warto$ci predkosci katowych samo-
lotu podczas wyprowadzania z korkociagu

Na podstawie prob wywnioskowano, ze wybrany samolot cha-
rakteryzuje si¢ w tym stanie duzg czutoscig na wychylenia steru kie-
runku. Z tego wzgledu podczas wyprowadzenia z korkociggu ster kie-
runku zostat wychylony do pozycji réwnej potowie maksymalnego wy-
chylenia (3).

dR(t) = a, ®
dR(t)  -wymuszenie sterem kierunku (ang. Rudder),
ar -stata warto$¢ wynikajaca z cech samolotu.

W tej fazie lotki pozostawaty w potozeniu neutralnym (4).

dA(t) =0 4)
dA(f)  -wymuszenie lotkami (ang. Aileron).
natomiast ster wysokosci w pofozeniu zapewniajacym bezpieczne,
a zarazem skuteczne przejécie do lotu nurkowego po zaprzestaniu
autorotacji. W przypadku znakomitej wigkszos$ci samolotow w kla-
sycznym uktadzie takim potozeniem jest potozenie neutralne (5)

dH(t) = a,, (5)
dH()  -wymuszenie sterem wysokosci (ang. High Control/ Eleva-
tor),
an -stata warto$¢ wynikajaca z cech samolotu.

3.4. Faza 4- wyprowadzenie z nurkowania

Po zatrzymaniu autorotacji, sita grawitacji spowodowata inten-
sywny wzrost predkosci lotu, czego efektem byt wzrost stateczno$ci
podtuznej i poprzecznej samolotu. W chwili rozpoczecia tej fazy sa-
molot znajdowat sie w stromym znizaniu. Celem zaprojektowanego
uktadu sterowania byto wyprowadzenie maszyny do zadanego przez
uzytkownika kata pochylenia. Kat ten powinien miesci¢ sie w grani-
cach £15[deq], by nastepnie magt zosta¢ wigczony autopilot kursu i
wysoko$ci. Uktad regulacji zostat zaprojektowany tak, aby wspét-
czynnik obcigzenia (6) nie przekroczyt wzdtuz osi OZ samolotu, po-
wszechnie uznanej za bezpieczng wartosci 3[-].

U+G
n, = Y Tz 6)
g
nz - wspdtczynnik obcigzenia samolotu,
wy -predkos¢ katowa wokot osi QY
U -sktadowa wektora predko$ci samolotu wzdtuz osi OX,
Gz -sktadowa wektora sity grawitacyjnej wzdtuz osi OZ,

W przyktadzie symulacyjnym ograniczono predkosci katowej po-
chylania, do wartosci 10[deg/s] = 0.17[1/s], w efekcie wartos¢ nz nie
przekroczyta wartosci 2.5 [-]. Zastosowano zasade sterowania pre-
zentowang w pozycji [8] literatury wykorzystana do sterowania samo-
lotem w manewrze petli.

Ster kierunku pozostaje w potozeniu neutralnym. Zadaniem
uktadu sterowania lotkami jest utrzymanie zerowej wartosci predko-
§ci obrotu i kata obrotu wzgledem osi OX samolotu.

3.5. Faza 5- wlaczenie autopilota

Po osiagnieciu przez samolot kata pochylenia zadanego przez
uzytkownika uktad zostat ustawiony na ostatnig sekwencje wigcza-
jaca autopilota kursu i wysoko$ci z warto$ciami zadanymi przez uzyt-
kownika.

Przepustnica zostata ustawiona na 80% mocy. Kanaly zwigzane
z ustawieniem autopilota przestaty warto$ci, ktére w symulatorze od-
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powiadajq stanowi wigczenia autopilota i jego poszczegdlnych mo-
déw. W kanatach sterdw nie bylty wysytane zadne warto$ci parame-
tréw sterowania.

4. PRZYKLADOWE WYNIKI SYMULACJI

4.1. Sygnaly sterujace

Po wykonaniu symulacji przeprowadzono analize zmian warto-
§ci sygnatow sterujacych wysytanych do modelu samolotu. W symu-
latorze lotu zakres ruchdw sterami zostat unormowany do przedziatu
[-1,1], za$ sterowanie przepustnicg [0,1]. Przykladowe wykresy pre-
zentujace przebiegi czasowe zostaty przedstawione na rysunkach od
Rys.6 do Rys. 9.

TaH
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Rys. 6. Sterowanie sterem wysokosci dH.

05 4R’
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Rys. 7. Sterowanie sterem kierunku dR przy wymuszeniu o statej

wartoSci.
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Rys. 8. Sterowanie lotkami dA.
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Rys. 9. Sterowania przepustnicg dT.

Przebiegi sterowania sterem wysokosci (Rys. 6) oraz sterowania
sterem kierunku przy wymuszeniu o statej wartoSci (rys. 7) wskazuja,
ze model samolotu osiagnat predkos¢ przeciagniecia w 40 sekundzie
symulacji. W tym momencie zostat wprowadzony w korkociag. Wy-
konywanie manewru trwato 12 sekund zgodnie z zadanymi przez
uzytkownika parametrami. Sekwencja wyprowadzajaca z autorotac;i
zostata wigczona w 52. sekundzie symulacii i trwata przez ok. jedng
sekunde. Dane te sg niezbedne do analizy nastepnych wykresow
zwigzanych miedzy innymi ze zmianami wartosci predkosci kato-
wych. Nalezy pamietac, ze w sekwencji drugiej i trzeciej zadano wy-
muszenia skokowe o konkretnych warto$ciach. Jest to uproszczenie.
W rzeczywisto$ci nalezatoby zastosowaé wymuszenia narastajace
do zadanej warto$ci.

4.2. Trajektoria lotu

Wykresy na ponizszych rysunkach (od Rys.10 do Rys. 12) wska-
zujg ze od chwili wigczenia uktadu sterowania samolot wykonat lot po
prostej az do osiggniecia predkosci przeciggniecia, po czym zostat
wprowadzony w korkociag, a nastepnie wyprowadzony z tej figury.
Zatem wykonane zostaly wszystkie fazy lotu przewidziane na etapie
projektowania.

Rys. 10. Trajektoria lotu zarejestrowana w trakcie jednej z préb wy-
konywania korkociggu .

Rys. 11. Powiekszenie trajektoria lotu pokazanej na Rys. 10. Poka-
zujgce charakter ruchu samolotu w manewrze..
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TRAJEKTORIA LOTU
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Rys. 12. Trajektoria lotu wygenerowana przy wykorzystaniu oprogra-
mowania Matlab, (w uktadzie wspdtrzednych geograficznych i wyso-
kosci nad geoidq ¢ - szeroko$¢ geograficzna, A - diugo$¢ geogra-
ficzna).
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Rys. 13. Zmiana wysokoSci w trakcie manewru.

Na wykresie przedstawiajacym zmiany wysokosci (Rys. 13) wi-
da¢, ze w pierwszej fazie nastepuje nieznaczna utrata wysokosci,
ktéra w przypadku projektowanego uktadu sterowania zostata
uznana za akceptowalna. Byta wynikiem przyjetych warunkéw symu-
lacji - lot Slizgowy (zdtawiono moc zespotu napedowego). Nastepnie
(okoto 42 sekundy) widoczna jest gwattowna utrata wysoko$ci, pod-
czas wykonywania korkociggu, az do momentu wyprowadzenia z
nurkowania i wigczenia autopilota.

4.3. Modut predkosci katowych

Jedna z najwazniejszych analiz dotyczy zmian wartosci modutu
predkosci katowych |PQR|(t). Wykorzystanie parametru pozwolito
przeanalizowa¢ wykonany manewr korkociagu oraz okresli¢, czy
przyjeta metoda detekcji wyprowadzania samolotu z autorotacji, jest
poprawna.

3jIF'>QF'<| [1/s]

zatrzymanie
2 autorotacii

| /
‘ czas [s]

0 10 20 30 40 50 60 70
Rys. 14. Modutu predkosci katowej |PQR)(t).

Wykres |PQR|(t) - Rys 14. wskazuje, ze w chwili wprowadzenia
w korkocigg (ok. 40. sek.) nastepuje gwattowny przyrost modutu
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predkosci katowych. Natomiast zanika w chwili ustania autorotacji
aby przyja¢ warto$¢ bliskg zero po wprowadzeniu samolotu w usta-
lony lot poziomy.

Mozna wiec stwierdzi¢, ze przyjete kryterium zatrzymania auto-
rotacji opisane wczesniej jest poprawne, poniewaz korkociag jest zja-
wiskiem zwigzanym z rotacjg samolotu wzgledem wszystkich trzech
0si.

4.4. Predkosc¢ TAS i predkos¢ pionowa

Analizujac przebieg predkosci lotu przedstawiony na rysunku
ponizej (Rys. 15) mozna zauwazy¢, ze od chwili wiaczenia uktadu
sterowania samolot zmniejszyt swoja predko$¢ od 117 do 62 weztow
(ang. Knots [ki]) TAS (réznica 55 weztow) w ciggu 40 sekund. Ozna-
cza to ze w pierwszej fazie dziatania programu, samolot zmniejszat
swojg predko$¢ 0 2.55 km/h w kazdej kolejnej sekundzie. Jest to
szybsza utrata predkosci niz zostato to zatozone wczesniej. Mimo to
wykonane przeciggniecie posiadato cechy charakterystyczne dla
przeciagniecia statycznego (stopniowe zmniejszanie predkosci, stata
wysokos€). Po wprowadzeniu maszyny w korkociag wida¢ gwat-
towny wzrost predko$ci od 43. do 58. sekundy symulacji. Ostatecznie
stabilizuje sig ona na poziomie 95 weztéw po wigczeniu autopilota w
sekwenciji piatej.
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Rys. 15. Predkosci lotu TAS(t) - w weztach [ki].

Kolejng zmienna, ktdrej wykres poddano analizie jest predkosé
pionowa. Na wykresie przedstawionym na ponizszym rysunku widac,
ze w fazie przeciggania samolot charakteryzowat si¢ pomijalnie matg
predkoscig opadania. Zatem mozna stwierdzi¢, ze zaprojektowany
ukfad sterowania wysoko$cig bedacy czeScig pierwszej sekwencji
uktadu zostat zaprojektowany poprawnie. W trakcie korkociggu pred-
ko$C opadania rosnie w krytycznym punkcie osiggajac warto$¢ 60
[m(s] i 80[m/s] pod koniec fazy lotu nurkowego.

H*[m/s]

0

-20-

-40-

-60- J
czas [s]

0O 10 20 30 40 50 60 70
Rys. 16. Predko$ci pionowa H*(t).

PODSUMOWANIE

Podczas procesu projektowania napotkano wiele drobnych prze-
szkdd poczawszy od problemoéw z synchronizacjg transmisji UDP po
btedy w pracy symulatora lotu. Rozwigzanie tych probleméw pozwo-
lito stworzy¢ $rodowisko pracy umoZliwiajace doktadne badanie dy-
namiki samolotu. Istotnym elementem projektu byto reczne strojenie



regulatoréw PID. Czynno$¢ ta wigzata sie w pierwszej kolejnosci z
przeprowadzeniem symulacji wprowadzenia wybranego modelu w
korkociag przy uzyciu joysticka, a nastepnie przeanalizowaniem za-
chowania samolotu. Szczegolinie skupiono sie na doborze odpowied-
nich wspdtczynnikéw wzmocnien uktadu regulacji kata pochylenia,
kata przechylenia i wysokosci w sekwencji doprowadzajacej do prze-
ciggnigcia samolotu. Czynno$c¢ ta byta o tyle skomplikowana, ze wia-
zata sie ze stabilizacjg ruchu samolotu o zmieniajacej sie dynamice,
a sam proces strojenia regulatoréw odbywat sie podczas symulacji.
Efektem tego byto wiele nieudanych prob. Symulacje komputerowe
wigzaly sie rowniez z biezaca analizg catej macierzy danych wyswie-
tlanych na ekranie podczas do$wiadczenia. Analiza zmiennych stanu
oraz zaznajomienie sie z oddziatywaniem poszczegdlnych cziondéw
regulatora na dynamike samolotu doprowadzity do znalezienia pew-
nych korelacji.

Zaobserwowano, ze jeden z prototypéw uktadu sterowania do-
prowadzajacego do przeciagniecia samolotu, ktéry dziatat bardzo
szybko i stabilnie przy niewielkich predkosciach lotu tj. <90 [kt], po
przekroczeniu tej granicy wprowadzat silne oscylacje zaréwno w ru-
chu podtuznym, jak i bocznym. Wszelakie préby znalezienia odpo-
wiednich wspotczynnikow wzmocnier w uktadzie regulaciji nie pozwo-
lity na zapewnienie odpowiedniego sterowania samolotem w szero-
kim zakresie predkosci, szczegdlnie w ruchu podtuznym. Z tego po-
wodu wprowadzono wzmochnienie 0 zmiennej warto$ci sygnatu steru-
jacego w kanale pochylania, uzaleznione od predkosci lotu TAS.

Jednym z wnioskéw wypracowanych podczas tworzenia oma-
wianego ukfadu oraz przeprowadzania symulaciji jest mozliwo$¢ za-
stosowania do sterowania w czasie rzeczywistym regulatora bazuja-
cego na prawach logiki rozmytej. Zastosowanie tej metody pozwoli-
toby szczegdtowiej zdefiniowac poszczegoine stany lotu i w ten spo-
sob zaprogramowac uktad do sterowania modelem samolotu w spo-
sob bardziej zblizony do operacji wykonywanych przez pilota.
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An Automatic Controller for Aircraft Spin Maneuver

The paper presents a concept of automatic control laws
for unmanned aircraft control system. There is a general struc-
ture of algorithms controlling aircraft at nonconventional
flight state presented in the paper. Authors apply their semi-
closed loop control algorithm for automatic flight during se-
lected aerobatic maneuver (spin maneuver is selected). More-
over there are methods of control laws adjustment and tuning
discussed in this paper. Theoretical discussion is supported by
results achieved during simulated test flights.
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