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Abstrakt

Diplomové praca je zamerand na riadenie vysky letu lietadla v pripade zmeny polohy
taziska pocas letu. V teoretickej Casti su popisané zaklady aerodynamiky, ktoré su
nevyhnutné pre pochopenie spravania sa lietadla a moznosti jeho ovladania. Dalej su
uvedené zakladné matematické rovnice, ktoré boli podkladom pre spracovanie modelu
nelinearneho lietadla. V druhej polovici teoretickej Casti su spomenuté zaklady stavovej
tedrie a stability systémov. Na tato Cast’ nadvdzuji moznosti vyuzitia niektorych
z adaptivnych ¢1 konvenénych metod pre nastavenie parametrov regulatora.

V praktickej cCasti su uvedené postupy navrhov jednotlivych parametrov
regulatora pre udrzanie letovych veli¢in - autopilotov. Zakladnym krokom je schopnost’
systému urcit’ aktudlnu polohu taziska ana zaklade tejto informacie prispdsobit’
konStanty vybraného regulatoru pre udrzanie konStantnej letovej vysky. Takto
navrhnuty systém riadenia v pripade zmeny polohy t'aziska pocas letu je otestovany na
nelinearnom modeli, ktory lepSie reprezentuje skuto¢né podmienky

Klic¢ova slova

autopilot, tazisko, adaptivne riadenie, fuzzy, vyska letu

Abstract

The thesis is focused on aircraft flight level control in case when the location of center
of gravity changes during flight. The theoretical part of the thesis describes basics of
aerodynamics, which are necessary to understand airplane's behavior and its control
theory. Basics of state theory and stability of systems, as it is used for design of linear
model. This part also mentions mathematical equations of nonlinear model of business
jet and discusses conventional and adaptive methods used to design autopilot
parameters.

Several autopilots were designed in practical part of the thesis. The most
important part is the logic used to determine location of center of gravity of the airplane.
The models use nonlinear model of an airplane that better represents the real
environment and conditions.
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Uvod

Prvé motorové lietadlo v roku 1903 postavili bratia Wrightovei. V roku 1914 bol
vyvinuty prvy automaticky systém na riadenie vysky lietadla a priameho letu . V
sucasnosti je letecky priemysel jeden z najrychlejSie rozvijajucich sa. Vysoké naroky na
rychlost’, bezpecnost’ a nizku cenu s hnacou silou vyskumu. Vyvoj samotného lietadla
je vsak dlhodoby proces, trva aj viac ako 10 rokov. Bezné ovladanie lietadiel je
nahradzané systémom fly by wire, kde je lietadlo riadené elektronicky. Téato a d’alSie
inovacie umoznuji Coraz vysSi stupen automatizacie celého riadiaceho systému a
vznikajl otdzky moznosti adaptivneho riadenia lietadiel.

Na pozdiznu stabilitu lietadla ma vplyv poloha niekol’kych vyznamnych bodov.
Jednym z nich je poloha taziska lietadla. Poloha taziska ma povoleny rozsah
definovany pre kazdy typ lietadla a pri nakladani batozinového priestoru sa musi
striktne dodrziavat’. Existuje niekol’ko systémov na zistenie polohy t'aziska na zemi pred
vzlietnutim. Daleko zaujimavejsia je vSak oblast, ked’ sa tazisko zmeni po¢as letu. Toto
moze byt spdsobené napriklad uvolnenim nadmerného ndkladu v batoZinovom
priestore ale aj presunom celej skupiny cestujicich. Takychto nehdd sa stalo uz
niekol’ko a mali katastrofalne nasledky. Jedna z kuriéznejSich bola, ked sa v
batozinovom priestore podarilo krokodilovi dostat’ z jeho klietky a sposobil paniku
medzi cestujucimi. V takychto pripadoch zaberie pilotovi dost’ ¢asu to, kym pride na to,
¢o sa deje. Kym sa dostane k rieSeniu situdcie, méze byt neskoro. Posun taziska za
povoleny rozsah vedie k strate stability lietadla a stroj sa stadva neovladatelny.
V pripade, ze riadiaci systém lietadla by bol prispdsobeny na takéto zmeny reagovat’,
znizila by sa psychicka zat'az na pilota a zvysila bezpecnost’ letu.

Diplomova praca je rozdelena na dve Casti. V teoretickej ¢asti sa budeme venovat’
zakladom aerodynamiky, ktoré st nevyhnutné pre pochopenie sprdvania sa modelu
lietadla. Dalej sa budeme venovat’ matematickému popisu lietadla a zakladom teorie
riadenia. Adaptivnym pristupom sme riesili otazku odhadu aktudlnej polohy taziska za
letu a to konkrétne pomocou fuzzy logiky, ktorej teorii je tiez venovana Cast’.

V praktickej ¢asti sa budeme venovat popisu zadaného modelu a presnym
navrhom jednotlivych riadiacich systémov. Uvedieme pravidla, ktoré¢ viedli k
nastaveniu fuzzy systému pre odhad aktualnej polohy taZiska. Dalej je uvedena analyza
a overenie navrhnutych auto pilotov na linedrnom aj nelinedrnom modely lietadla. V
zavere sa budeme venovat’ zhodnoteniu vysledkov.
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ZAKLADY AERODYNAMIKY

1.1 Sily posobiace na lietadlo

Pohyb lietadla v atmosfére je urceny nasledujucimi silami:
- Tahova (propulzna sila)
- Vztlakova sila
- Gravitacna sila
- Sila odporu prostredia
Ich vzajomné posobenie je zndzornené na Obr. 1-1.

vztlak

odpor

gravitdcia

Obr. 1-1: Sily posobiace na lietadlo

Tahova sila je sila generovana pohonnymi jednotkami. Pohonnou jednotkou je
energetické zariadenie na palube lietadla, ktoré je schopné premieniat’ chemicku energiu
spal'ovanim na tepelnt energiu. Silou posobiacou opaénym smerom je odpor prostredia.
Je to aerodynamicka sila, ktorej velkost’ zavisi na tvare a rychlosti lietadla. Dalsou
vzajomne opacne pdsobiacou dvojicou sil je gravitacna a vztlakova sila. Gravitana sila
ma vzdy smer ku stredu Zeme a jej vel'kost’ je zavisld na celkovej hmotnosti lietadla.
Viéha lietadla je rozmiestnend po celej ploche zvyéajne rovnomerne. Casto krét je pre
matematické rieSenie problémov zavedeny predpoklad, Ze vaha lietadla je ststredena v
jednom bode — v t'azisku. Tento predpoklad umoziuje pozerat’ sa na dynamiku lietadla
ako na dynamiku hmotného bodu. Opacne posobiacou silou je vztlakova sila. Zavisi
okrem iné¢ho aj na tvare, vel'kosti a rychlosti lietadla. Je generovana pohybom lietadla
atmosférou.

V pripade, ze vSetky tieto sily budu v rovnovahe, pohyb lietadla bude
rovnomerny.
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1.2 Riadiace plochy lietadla

Pohyb lietadla v atmosfére chceme ovladat. Z tohto dévodu su na lietadle riadiace
plochy, ktorymi menime rozlozenie posobiacich sil a momentov.

smerovka

vyskovka

<&

Obr. 1-2: Riadiace plochy lietadla

Primarne riadiace plochy lietadla tvoria kridelka a smerové a vyskové kormidlo.
Okrem toho existuju aj d’alSie pomocné riadiace plochy — klapky, brzdiace klapky,
spojlery a d’alSie. Nie st vSak pravidlom pri vSetkych typoch lietadiel a v tejto praci nie
je potrebné uvazovat’ ich vplyv. VSetky tri typy ploch st klopené — mozZeme ich
vychylovat’ do potrebnej polohy. Natoenim jednotlivych riadiacich ploch ovladame
smer a vysku letu.

Kridelka st umiestnené na kridlach lietadla. Uhol, na ktory su vychylené meni
rozlozenie pdsobiacej vztlakovej sily. Vysledkom je pohyb lietadla okolo osi x. Tento
pohyb sa oznacuje pojmom valenie.

Vyskové kormidlo je vodorovna riadiaca plocha umiestnend na chvoste lietadla.
Sluzi na ovladanie pohybu okolo lateralnej osi. Pohybu hovorime klonenie.

Smerové kormidlo riadi pohyb lietadla do stran, teda okolo vertikalnej osi. Je to
zvisla ploch4 umiestnend na chvoste lietadla. Pohyb sa nazyva zat4anie.

1.3 Letové veliCiny a ich znacenie

Tak ako v inych priemyselnych oblastiach aj v leteckom priemysle sa pouziva urcité
Standardizované nazvoslovie podla existujucich noriem. Toto nazvoslovie je presne
dané, preto je obsah nasledujucich tabuliek prevzaty z literatary [5].
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Tabul’ka 1-1: Letové velifiny a ich zna¢enie

Letové veliiny

Znacenie v oblasti noriem
ISO GOST Nazov
Stradnicové X X pozdizna longitudinal
osy y z priecna lateral
z -y kolma normal
Polohové uhly | 0 9 pozdizny pitch angle
sklon
[0 Y prieny roll/bank
naklon angle
] ] kurz yaw angle
Uhly o o uhol ndbehu | angle of
ofukovania attack
B B uhol sideslip
vybocenia angle
Uhlové p=w. ¢ | O.=V klonenie roll rate
rychlosti/ —w 20 | o023 klopenie pitch rate
derivacie Yy~ i
r=w. =y | Q=Y zataCanie yaw rate
Lineéarne a, a, normalové
zrychlenie a, a, stranoveé

Tabulka 1-2 uvadza zlozky aerodynamickych

elementarnymi vztahmi.

sil a momentov spolu s

Tabul’ka 1-2: ZloZky aerodynamickych sil a momentov

Znacenie v oblasti noriem

ISO GOST
X,D=¢q-S-C, X=q-S-c odporova sila drag
Sily Z,L=q-S-C, Y=q-S-c, vztlakova sila lift
Y=¢q-5-C, Z=q-S-c, stranova sila sideforce
- 1li
M_,L=q-S-b-C M, =q-S1-m, klonivy moment rorng
moment
Momenty | M.,N=q-S-b-C, | M, =q-S- /- m, zatacavy yawing
moment moment
ohi
M, M=q-S-c-C, | M,=q-S by, -m_ | klopivy moment PHCHINS
moment

12




Znacenie v oblasti noriem
ISO GOST
flight
Uhol vo  vertikalnej £
yr=0-«a 0=9-a . path
sklonu rovine
o ens angle
trajektorie horizontalne;j
A%
letu ys=y-p 0=y -p . !
rovine
0,,1 oy vyskovka elevator
Vychylky . .
o, o kridelk 1
Kormidiel ¢ " ridelka aileron
0.,¢ Oy smerovka rudder

Pre ucely diplomovej prace bude d’alej pouzivana len norma ISO. [5]

1.4 Suradnicové systémy

Pohyb lietadla vztahujeme k pravouhlému stradnicovému systému, ktory je tvoreny
pociatkom a pozdiznou, prie¢nou a kolmou osou. V siiéasnosti prevazuje pouzivanie
suradnicového systému podl'a normy ISO, kde kladny smer kolmej osy smeruje dolu.

Pri vyjadreni dynamiky a kinematiky letu pouzivame tri zdkladné stiradnicové
systémy. Zemska stradnicovd sustava je zobrazend na Obr. 1-3, oznacend X'Y'Z'.
Povazuje sa za inercialnu — platia v nej Newtonove pohybové zdkony pomocou, ktorych
je odvodeny matematicky model pohybu lietadla. Je pevne spojend so zemskym
povrchom. MoZe byt orientovana podla svetovych stran alebo jej pozdizna os je
orientovana vzhl'adom k drahe letu.

Na Obr. 1-3 je znazornena aj lietadlova suradnicova sustava, oznacena XYZ. Jej
os X je totozna s pozdiznou osou lietadla a smeruje dopredu. Kladna prieéna osa lezi v
pravom kridle lietadla. Je to telesova sustava, pevne zviazana s lietadlom a pociatkom v
tazisku lietadla.
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Obr. 1-3: Zemska a lietadlova suradnicova sistava [1]

1.5 Prevod zo zemskej do lietadlovej suradnicovej sustavy

Na Obr. 1-4 je zobrazeny Zemsky suradnicovy systém X Y’Z’ a lietadlovy suradnicovy
systém XYZ. Ich vzajomny vzt'ah je mozné popisat’ pomocou Eulerovych uhlov, ktoré
ziskame pootocenim Zemskej suradnicovej sustavy do lietadlove;.

Bod P oznacuje tazisko lietadla, okolo ktor¢ho budeme jednotlivé suradnicové
ststavy otacat. Stred zemského stradnicového systému posunieme do stredu
lietadlového stradnicového systému (bod P). Posunuty systém pomenujeme X;Y,Z;.
Pooto¢enim stradného systému X;Y,Z; okolo osi Z; ziskame uhol zataCania y. Novy
pootoceny suradnicovy systém o uhol y sa oznaci X,Y»Z,. Systém X,Y,Z, otocime
okolo osi Y,. Systém je pootoeny o uhol 6, ktory sa nazyva uhol pozdizneho sklonu.
Pooto¢enim vznikol novy suradnicovy systém X3Y3Zs, ktory oto¢ime okolo osi X3 o
uhol ¢ nazyvany uhol prie¢neho klonenia. Po otoceni systému X3Y3Z3 o uhol ¢ ziskame
lietadlovy suradnicovy systém XYZ.

Pomocou zavedenych Eulerovych uhlov moézeme popisat vztahy medzi
zlozkami rychlosti v suradnicovom systéme XYZ a X’Y’Z’. V literatare [1] su pre tento
ucel odvodené transformacné matice. Pomocou tychto matic dostaneme kinematické
rovnice lietadla.
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Z4 Earth—fixed Axes
and

Zs
Z'P

Obr. 1-4: Orientacia lietadla pomocou Eulerovych uhlov [1]

1.6 Prevod z aerodynamickej do lietadlovej sustavy

Pootoc¢enim aerodynamickej sustavy do lietadlovej sustavy dva krat ziskame uhly
ofukovania. Prvym pootocenim okolo kolmej osy do roviny symetrie lietadla ziskame
uhol vybodenia B. Dal§im otoenim nového suradnicového systému okolo osi y
lietadlovej suradnicovej ststavy o uhol nabehu o dosiahneme jeho splynutie s
lietadlovou suradnicovou sustavou. [5]

MATEMATICKY POPIS LIETADLA

V tejto diplomovej praci sa nebudeme venovat presnému odvodeniu pohybovych
rovnic, nie je to jej cielom. Je vSak dolezité si pripomenut’ ako a z ¢oho rovnice vznikli,
aky maju vyznam ich jednotlivé ¢leny. Detailné odvodenie je mozné najst’ v literatre
[1] alebo [5]. Rovnice boli odvodené za bezne pouzivanych predpokladov uvedenych v
nasledujucej kapitole.

2.1 Uvazované predpoklady

Pri odvodeni pohybovych rovnic lietadla vychddzame z druhého Newtonového
pohybového zékona. Z toho vyplyva, Ze sila, ktord posobi na lietadlo, je ¢asovou
zmenou jeho hybnosti. ESte pred samotnym odvodenim je ale potreba zaviest’
nasledujuce predpoklady:
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o Lietadlo povazujeme za tuhé teleso. Je mozné ho popisat’ diferencidlnymi
rovnicami

e QGravitacné zrychlenie je konStantné

e Vplyv rotanych casti lietadla zanedbavame

e Hustotu lietadla povazujeme za ¢asovo konstantni — zanedbavame pohyb paliva
v nadrzi

e Hmotnost lietadla je asovo konStantna - neuvazujeme spotrebu paliva. Dal$im
predpokladom pre zanedbanie je, ze zmena celkovej hmotnosti lietadla nesmie
prekrocit’ 5% celkovej hmotnosti v ¢asovom intervale 30 — 60 sekind. Tento
predpoklad je pre civilné lietadla zvycajne splneny

e Zemska suradnicova ststava je inercidlna, neuvazujeme Coriolisove sily

e Vektor tahu motora je rovnobezny s pozdiznou osou lietadla

e Hlavna os zotrvacnosti je totozna s lietadlovou stradnicovou sustavou. [1], [5]

2.2 Pohybové rovnice

Za predpokladu, Ze lietadlo je tuhé teleso mozeme vychadzat' z druhého Newtonovho
pohybového zékona.
Vonkajsia vysledna posobiaca sila:

d dh dv
F=YF = V)="—=m— 2.1
2F dt ) dt dt
Kde h=mV je hybnost telesa
m je celkova hmotnost’ tuhého telesa
14 je rychlost’ taziska tuhého telesa

Podobne pre vysledny posobiaci moment:

_adaH _d
M = To 2.2)
Z dt dt o)
Kde H je moment hybnosti telesa
1 je matica momentov zotrvacnosti pohybujuceho sa telesa
® je uhlova rychlost taziska tuhého telesa

Ak lietadlo (tuhé teleso) zviazeme s lietadlovou suradnicovou ststavou, kde t'azisko lezi
v jej pociatku rovnice (2.1) a (2.2)prejdu na tvar (2.3) a (2.4)

F = md—V+m[zU><V] 2.3)
dt
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M:d—H+m[wa] ey
dt

V uvedenej vektorovej forme je jasne rozliSitelné, ze prvy c¢len je vztiahnuty
k lietadlovej suradnicovej sustave. Druhy ¢len charakterizuje rotaény pohyb lietadla.[5]

2.3 Silové rovnice lietadla

Dalsie kroky v odvodeniu silovych rovnic lietadla vychadzaji z rovnice (2.3). V prvom
kroku sa vyjadri vektorovy sucin pomocou smerovych vektorov a zloziek uhlovej a
posuvnej rychlosti do jednotlivych os lietadlovej ststavy. Vyjadria sa zvIast zlozky sil
v lietadlovej stistave a potom zlozky vektoru rychlosti letu, ktoré sa musia tiez previest’
do lietadlovej sustavy (vektor rychlosti letu je zviazany s aerodynamickou sustavou).
Dalej vyjadrime zlozky jednotlivych aerodynamickych a gravitaénych posobiacich sil.
Vysledné silové rovnice maji potom nasledujuci tvar:

F . =X-mgsinb+ m(vx +to,v, - a)zvy) 2.3)
F,=Y +mgcosfsing+ m(\)y +w,v, — a)xvz) (2.6)
F =Z+mgcos@cos¢+ m(\)z tov, - a)yvx) @7
Zlozky rychlosti letu st dané nasledujiicimi vzt'ahmi:

v, =V cosfcosa 2.8)
v, =Vsin g 29

v. =V cos Bsina (2.10)

Detailné odvodenie rovnic je uvedené v literatare [5], [1].

2.4 Momentové rovnice lietadla

Podobne ako v predchadzajucej kapitole si momentovll rovnicu (2.4) vyjadrime v
zlozkach lietadlovej sustavy. Pre jednotlivé zlozky elementu momentu hybnosti sa
vypocita vektorovy sucin. Vztahy zintegrujeme cez celti hmotnost’ lietadla a dostaneme
zlozky momentu hybnosti. Za predpokladu, ze hlavné osy zotrvacnosti si totozné s
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lietadlovou stradnou ststavou bude matica I konStantna, symetrickd a pozitivne
definitna. Rovnice sa zna¢ne zjednoduSia dostaneme sustavu nelinedrnych
diferencidlnych rovnic, ktoré popisuji momenty pdsobiace okolo taziska. Detailné
odvodenie je opat’ dostupné v literatare [5], [1].

Mx =pr_(1y —Iz)ql"—]yz(qz _r2)—]zx(i'+pq)—1xy(c}—rp) (2.11)
My =1J’q_(12 _]X)rp_]ZX(rz _pz)_lxy(p_‘_qr)_lyz(f_pq) (2.12)
M= Li—(1,~1)pg—1,(p* —¢*) 1.+ )~ 1.(p— ar) 2.13)

2.5 Kinematické rovnice lietadla

Kinematické rovnice vyjadruji vztah medzi uhlovymi rychlostami v lietadlovej
sustave a derivaciami Eulerovych uhlov.

w, =¢—ysind (2.14)

o, =0cos @+ cosOsin ¢ (2.15)

@, = yr cos @ cos ¢ —Osin ¢ (2.16)

2.6 Linearizacia rovnic lietadla

Silové, momentové aj kinematické rovnice lietadla, ktoré popisuju pohyb lictadla
atmosférou su nelinearne. Ich analytické rieSenie by bolo ¢asovo narocné
a komplikované na vypocet. Pre vyuzitie tychto rovnic v automatickom riadeni sa
rovnice linearizuj v urcitych referencnych podmienkach. Zavedieme odchylkove
rovnice. Predpokladdme, Ze lietadlo sa pohybuje v malych odchylkach okolo
referencnych podmienok.

Uvazujeme predpoklad malych veli¢in, z ¢oho vyplyva:

sina =« (2.17)

cosa =1
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Dalej je potreba linearizovat’ aerodynamické sily amomenty pomocou
Taylorového rozvoja. Na pocte ¢lenov rozvoja bude zavisiet' presnost vysledného
matematického modelu, pri ¢om sa obmedzime len na ¢leny prvého radu. V tomto
kroku sa zavadzaju aerodynamické derivacie, ktoré vyjadruju odchylky sil a momentov.
Detailne odvodenie najdeme v literature [5]

Pre analyzu pohybu lietadla sa v nasledujucich krokoch vyssie uvedené rovnice
rozdeluju na rovnice popisujuce pozdiZny a stranovy pohyb. Pre potreby diplomove;j
prace sa budeme venovat’ len pozdiZznemu pohybu.

2.7 PozdiZny pohyb lietadla

Po linedrizacii a krokoch spomenutych v (2.6) a detailne v [5] dostaneme nasledujuci
tvar rovnic. Pozdizny pohyb lietadla je charakterizovany dvomi silovymi a jednou
momentovou rovnicou.

mAt — X"Au— X"Aw+mg cos QA0 = X + X

(2.18)
~Z"Au—Z"Aw—Z" A+ mAW — mu,Aq — ZAq + mg sin 6,A0 =
=Z7AS, +Z7 AS, (2.19)
u w WAL . S Sy
—MAu—-MAw—-M AW —-MIAq+1,AGg=M7AS, + M A5, 2.20)

Dal$imi matematickymi Gpravami sa pre zjednodusenie zavedi aecrodynamické
koeficienty a rovnice prevedieme na bezrozmerné. Pre potreby prace nam postaci tento
tvar rovnic. Detaily je mozZné n4jst’ v literatare [5] a [1].

2.8 Vplyv polohy t’aziska v lietadle

Pozdizna stabilita lietadla je jednou zjeho najdolezitejsich vlastnosti. Zarucuje
schopnost’ obnovovat’ rovnovaznu polohu letu. V pripade, Ze lietadlo tato schopnost’
nema alebo ju pocas letu strati, je rovnovazny stav vel'mi tazko dosazitelny a let sa
stiva mimoriadne nebezpednym. Na pozdiznu stabilitu lietadla maji vplyv tri body,
ktorych vzdjomna poloha sa urCuje pri navrhu lietadla. Su to aerodynamicky stred
nosnej plochy, neutralny bod lietadla a tazisko lietadla.
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Aerodynamicky stred nosnej plochy je miesto vo¢i ktorému je sucinitel
klopivého momentu stdly a nezavisly na polohe nosnej plochy voci smeru pohybu.
Neutralny bod je miesto voci ktorému je opét’ sucinitel’ klopivého momentu staly, ale
zaroveil zahfila aj vplyvy zmien rychlosti letu (ak  nie, potom je totozny
s aerodynamickym stredom). Tazisko lietadla je posobiskom celkovej hmotnosti
lietadla. Vzajomné vzdialenosti tychto troch bodov st zakladom pozdiZnej stability.
V pripade, Ze pocas letu dojde k zmene, lietadlo je potreba stabilizovat’.

STAVOVY POPIS SYSTEMU

Stavovy popis je vnutorny popis systému, kde okrem vstupov a vystupov vieme popisat’
aj vnutorné — stavové premenné. Stavové premenné popisuji vnatorni Struktiru
systému a popis je charakterizovany nasledujicimi rovnicami:

X = Ax + Bu (3.1

Kde A je matica vnutornych vizieb systému. Je rozmeru n x n, kde n je rad systému.
Nazyva sa Casto aj systémova matica, alebo matica spitnych vizieb. Vyjadruje vézby
medzi jednotlivymi stavmi v systéme.

B je matica vidzieb systému na vstup. Ma rozmer n x m, kde m je pocet vstupov
systému. Vyjadruje zavislost’ stavov systému na jednotlivé vstupy.

Matica C sa nazyva vystupnd matica — matica vézieb vystupov na stavy. Ma rozmer r x
n, kde r je pocet vystupov systému. Popisuje vizby medzi vystupmi a stavmi systému.
Matica D je matica priamych vizieb vystupov na vstupy. M4 rozmer r x m. Vo viac¢sine
pripadov je tato matica nulova [6].

3.1 Stabilita spojitych linearnych systémov

Medzi zédkladné poziadavky pri riadeni akéhokol'vek systému patri jeho stabilita.
Definicia stabilného systému zavisi najmd na tom, aky popis systému mame k
dispozicii. V diplomovej praci budeme pracovat so stavovym popisom. Pre takto
popisany systém nam bude stacit’ riesit’ otazku stability na zaklade vonkajSieho popisu:

Stabilita podl'a vonkajSieho popisu
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V literatire [6] je uvedend nasledujuca definicia: Linearny systém je stabilny
vtedy, ked’ po skonceni poOsobenia vstupného (budiaceho) signalu a po skonceni
prechodné¢ho deja sa vystup vrati na pévodnu hodnotu, ktordt mal pred zaciatkom
poOsobenia vstupu. Ak systém podla tejto definicie nemdzeme povazovat za stabilny
existujil dve moznosti: Hodnota vystupu sa neustali. V tomto pripade systém oznacime
za nestabilny. Druha moznost’ je, ze po skonceni pdsobenia vstupného signalu sa systém
ustali na novej hodnote. Potom systém oznac¢ime, ako systém na hranici stability.
Stabilita systému je teda nezavisla na vstupnom signalu.

Pre vystup stabilného systému teda musi platit”:

Z tejto definicie vyplyva aj vSeobecne pouZzivana veta: Linearny spojity systém
je stabilny vtedy, ak vSetky jeho poly prenosovej funkcie lezia v 'avej polovine roviny p
[6].

Pre vySetrenie stability systému existuji vypocetné algoritmy — kritéria stability.
Tieto umoziuju rozhodnlt’ o stabilite systému bez toho, aby sme potrebovali vypocitat
presné korene charakteristického polynomu. Ich cielom je zistit’, ¢i korene lezia v 'avej
polovine roviny p, bez toho aby sme poznali presnt polohu. Pre tieto ucely existuje na
priklad Hurwitzovo kritérium alebo Routh — Schurovo kritérium. V diplomovej praci
budeme pre zistenie stability systému vyuzivat’ vypocetné prostriedky. Z tohto dovodu
sa kritéridm nebudeme detailnejSie venovat’. Ich popis je v literature [6].

KONVENCNE METODY NASTAVENIA
PARAMETROV REGULATORA

4.1 PID regulatory

Prvé PID regulatory zacali vznikat’ uz za€iatkom 19. Storocia. V roku 1911 E. Sperry
prvy krat spojil PID regulator s gyroskopom a vyrobil autopilot. V roku 1942 bol
publikovany ¢lanok od J. G. Zieglera a N. B. Nicholsa o optimalnom nastavovani
automatickych regulatorov. V tomto c¢lanku bola prezentovana dodnes pouzivana
metoda pre nastavenie parametrov regulacného obvodu — metoda Ziegler — Nichols.

Zakladny PID regulétor je dany nasledujicim vztahom:

u(t) = K[e(t) ; Ie(r)dr T, dz(; )J

4.1

N =
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Kde:
K - zosilnenie PID regulatoru
T; — integracna ¢asova konstanta
Tp — derivacné konstanta regulatoru
e(t) — regulacna odchylka, rozdiel medzi pozadovanou hodnotou vystupu z procesu a
skutocnou hodnotou vystupu
u(t) — vystupna hodnota z regulatoru, ak¢ény zasah

Proporcionalna zlozka reguldtoru ma funkciu jednoduchého zosiliovacu. Je
priamo Umernd regulacnej odchylke. Integracna zlozka sa zaviedla kvdli potlaceniu
trvalej ustalenej odchylky. Na druhej strane integracna zlozka zhorSuje stabilitu
regulacného obvodu a spomaluje regula¢ny dej. Deriva¢na zlozka zlepSuje stabilitu a
skracuje periddu kmitov. Naopak ak je hodnota derivacnej konStanty prili§ velka,
mdze vlastnosti regulacného obvodu znacne zhorsit. Za pritomnosti Sumu rozkmitava
regulacny obvod a v pripade malej hodnoty, méze zvacsit’ kmitanie z dovodu zmensSenia
fazovej bezpeCnosti. Ak rozkmitany ak¢ény zasah ovlada na priklad nejaky ventil, moze
dojst’ k rychlemu opotrebovaniu. Aj preto sa Casto derivacné zlozka vynechava.

Ak vynechdme niektord z dalSich zloziek dostaneme nasledujuce casto
pouzivané kombinacie:

PD — ma rychlejsi prechodovy dej, ale trvala ustalentt odchylku

PI — zvolime, ak je v obvode Sum, ktory nemédzeme filtrovat’ (derivacna zlozka
by rozkmitavala akény Clen)

P — jednoduchy, neodstranuje vplyv poruchy, ale méze ho zmensit'.

Samotna I zlozka sa nepouziva pretoze vyrazne zhorSuje stabilitu a predlzuje
prechodovy dej. Samotna D zlozka sa pouziva len u MIMO systémov ako pomocna
vidzba medzi regulaénymi obvodmi [3].

Ak na rovnicu (4.1) aplikujeme La Placeovu transformaciu za nulovych
pociatocnych podmienok dostaneme prenosovi funkciu PID regulatoru:

FR(s)zsz 1+L+TDS =K 1+L+ Tos
E(s) T,s T,s e&s+1

(4.2)
Casova konitanta sa zavadza pretoZze realizicia derivatnej Casti by bola v
rozpore s fyzikélnou realizovatel'nost'ou. Takto zapisany spojity PID reguldtor moézeme
jednoducho realizovat’.
Existuje mnoZzstvo metdd navrhu PID regulatorov. Medzi najznamejSie patri asi
uz spominana metoda Ziegler — Nichols.

4.2 Ziegler — Nicholsova metoda

V roku 1942 boli zverejnené J.G. Zieglerom a N.B. Nicholsom dve metody pre
nastavovanie P, PI a PID regulatorov. Castejsie puZivand metoda vychadza z uzavretého
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reugla¢ného obvodu a je zaloZend na urceni kritickych parametrov ststavy. Jej postup je
nasledujuci:
¢ Vyradime integra¢nu a deriva¢nu zlozku PID regulatoru (7, =0,7, — o)
e ZvySujeme zosilnenie proporciondlnej zlozky K do vtedy, kym nedosiahneme
ustalene kmity vystupu sustavy. Ziskané zosilnenie oznac¢ime ako K.,

periodu ako Ty,

e DalSie parametre nastavime podl'a nasledujicej tabul’ky:

Tabul’ka 4-1: Nastavenie parametrov podl’a Z-N

Typ regulatoru K T, T,

PID 0,6K z/r 0,5T 7 0,125T ;7
PI 0,45K 4 r/r 0,837 xx/r

P 0,5K 411

Existuje mnozstvo d’al$ich modifikécii tejto metody. Ako optimalny regulacny
pochod bol povazovany ten, kedy odozva na skokovii zmenu ziadanej hodnoty mala tri
az Styri videte'né prekmity. Podmienkou pouzitia metdody Z-N je prechodova funkcia
minimalne treticho radu alebo s dopravnym oneskorenim. U niZSich rddov nie sme
schopni urcit’ kritické zosilnenie a periddu [3].

5 ADAPTIVNE PRISTUPY V RIADENI

Pojem adaptivnost’ pouzivame najCastejSie v spojeni so zivymi organizmami. Je to
vlastnost’ organizmu prisposobovat’ sa zmendm okolitého prostredia. Ako aj v inych
oblastiach aj v tomto pripade sa snazime tto vlastnost’ pripisat’ technickym systémom.
Pod pojmom adaptivne riadenie rozumieme spdsoby a pristupy riadenia, kedy sa
snazime splnit’ ciele riadenia aj v pripade, ze sa zmenili vonkajSie podmienky. V
sti€asnosti v tejto oblasti vieme rozliSit’ dva zakladné pristupy:

e Samocinne sa nastavujuce regulatory

¢ Riadenie s referenénym modelom

Aj napriek tomu, ze v praci tieto pristupy nepouzijeme, uvedieme zakladne
rozdiely medzi jednotlivymi moznost'ami.

5.1 Samocinne sa nastavujuce regulatory

Samocinne sa nastavujlce regulatory sa zvycajne skladaju z dvoch uzavretych obvodov.
Prvy obvod je tvoreny regulovanou sustavou, regulatorom a spatnou viazbou od vystupu
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v, ktory sa porovndva sa pozadovanou hodnotou w. Tento rozdiel ako regula¢na
odchylka e vstupuje do reguldtoru. Druhd cCast’ je tvorend identifikdciou parametrov
ststavy a aktualizdciou parametrov regulatoru (Obr. 5-1). Predpokladom je, Ze
parametre procesu su konsStantné a nezname. V pripade, Ze su parametre procesu zname,
musi ich zmena byt pomalSia nez je rychlost’ procesu adaptacie.

Predpoklad rychlosti procesu adaptacie pri riadeni vysky lietadla v pripade
zmeny polohy taziska nemozeme dodrzat. Zmena parametrov v pripade zmeny polohy
taziska nastane velmi rychlo, zatial ¢o vyhodnotenie tejto zmeny riadiacimi
mechanizmami lietadla a ich prisposobenie trva vyrazne dlhsie. Casto krat neddjde k
spravnemu vyhodnoteniu situacie, ¢o ma katastrofalne nésledky. Z tohto dovodu nebolo
mozné pouzit' STC regulator pre diplomovu pracu a nebudeme sa jeho teodrii nadalej

venovat.
parametry procesu
kritérium \ypotet _ F’I’Ie_b_ez_ng
parametrov identifikacia
T -

regulatoru parametrov

sustavy

' . Y
4’(!\48? Regulator > Regulovana >
Tj sustava

Obr. 5-1: Struktira STC regulatoru

5.2 Riadenie s referencnym modelom

Blokova schéma adaptivneho systému s referenénym modelom je na Obr. 5-2.
Referenény model urCuje pozadovanu odozvu y, na zmenu vstupného signalu u.
Cielom adaptacie je aby statické a dynamické vlastnosti uzavret¢ho regulacného
obvodu konvergovali k vlastnostiam referencného modelu. Porovnanim vystupov z
referencného modelu a uzavretého regulaéného obvodu ziskame odchylku e, ktort sa
adapta¢ny mechanizmus snazi minimalizovat’.
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Adaptacny
mechanizmus

Obr. 5-2: Riadenie s referenénym modelom

Na zéklade predchadzajtcej tedrie vidime, ze nie sme schopni vyuzit' adaptivne
pristupy vuvedenej forme. Rozhodli sme sa preto o Specidlny pristup. Jednou
z klIiCovych ¢asti je potreba urcit’ novu polohu t'aziska lietadla. Na rieSenie tejto otazky
sme sa rozhodli vyuzit' fuzzy logiku. Na tomto mieste uvedieme len zaklady tejto
tedrie. DetailnejSiemu popisu pre dany systém sa budeme venovat’ v Praktickej Casti
diplomovej prace.

ZAKLADY FUZZY LOGIKY

Fuzzy logika nam umoziuje matematicky popisat’ nepresné pojmy a pracovat’ s
nimi. Princip je zaloZeny na rozsireni logickych operatorov na fuzzy mnoziny. Rozdiel
medzi fuzzy mnozinami a mnozinami klasickymi je ten, ze vo fuzzy pristupe moze
stupen prislusnosti prvkov k mnozine nadobudat’ hodnoty v intervale <0, 1> (v pripade
klasickej teorie mnozin prvok do mnoziny bud’ patri alebo nepatri). Fuzzy logika ma
zavedenu vlastnu syntax a sémantiku, ¢o nam umoznuje kvalitativne formulovat
znalosti a sklisenosti.
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6.1 Fuzzy mnozZiny a lingvistické premenné

V klasickej tedrii mnozin méZzeme mnoziny popisat’ nasledujucimi sposobmi:
e Vymenovanim prvkov
e Pravidlom, ktorému musia prvky vyhovovat’
¢ Charakteristickou funkciou

Ak charakteristicku funkciu doplnime o hodnotu z intervalu <0, 1> s akou prvok
do mnoziny patri, potom hovorime o fuzzy (neostrej) mnozine. Charakteristicku funkciu
neostrej mnoziny nazyvame funkcia prislusnosti.

Lingvistickd premennd je premennd, ktorej hodnoty st vyrazy jazyka. Hodnoty
lingvistickych premennych sa interpretuju ako fuzzy mnoziny. Mnozina lingvistickych
hodnét sa oznaCuje ako mnoZina termov. Termy st definované na univerzalnej
mnozine, univerzu. [2]

Dalsim z dblezitych pojmov pri pouzivani fuzzy logiky je fuzzifikicia. Je to
proces, kedy nameranym hodnotam priradime vstupné veliCiny do fuzzy mnoziny
pomocou funkcie prislusnosti. Pre navrh potrebného fuzzy systému budeme pouzivat
trojuholnikovu a lichobeznikova funkciu prislusnosti.

6.2 Operacie s fuzzy mnnozinami

Fuzzy logika spociva v rozSireni logickych operatorov AND, OR, NOT z
dvojhodnotovej logiky na viachodnotova (fuzzy) logiku. Medzi zdkladné tri patria
komplement (doplnok), prienik a zjednotenie.

Fuzzy komplement — logicky operator NOT:

me (x) =1=m,(x) o

Fuzzy prienik mnozin — logicky stic¢in AND:
me(x) =m,p(x) = min{m, (x),my(x);  VxeU

(6.2)

Fuzzy zjednotenie mnozin — logicky operator OR:

me(x) =m,,(x) = max{m (x), my(x)} vxU
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(6.3)

m(x) je funkcia prislusnosti prvku x do mnoziny C (podobne pre m, (x) a

My (x)

6.3 Interferencné pravidla

Systémy, ktoré zvyc€ajne chceme riadit’ a regulovat’ si zalozené na logickom principe
»Ak ..., potom ....“. Prakticky je to teda implikacia dvoch vyrokov:

Ak <fuzzy vyrok>, potom <fuzzy vyrok>

Prvy z fuzzy vyrokov sa nazyva ancedent. Casto byva zlozenym vyrokom, kde
jeho jendotlivé casti s viazané logickymi spojkami. Druhy vyrok sa nazyva
konsekvent. Pre potreby riadenia sa najcastejSie vyuziva Mamdaniho a Larsenova
implikacia. Mamdaniho implikécia vyjadruje, ze konsekvent mdéze mat’ maximalne
stupen prislusnosti, ako ma ancedent. Inak zapisané:

m,, (3, %,) = minfm,, (x,), m, (x,)} 64
Kde m,, je funkcia prislusnosti

m,(x,) je miera prislusnosti ancedentu

mg(x,) je miera prislusnosti konsekvent

Larsenova implikacia je definovand podobne, ale je pouzitd operdcia matematického
sucinu.

6.4 Defuzzifikacia

Vystupom rozhodovania je subor funkcii prislusnosti pre jednotlivé termy vystupnych
lingvistickych premennych. Pre prakticka aplikaciu je potreba priradit vystupnym
lingvistickym premennym presnii hodnotu v pripustnom rozsahu. Tato aproximacia
neostrych termov presnou hodnotou sa nazyva defuzzifikacia. K tomuto slazi niekol’ko
metdd, kde si moézeme bud zvolit metddy, ktoré pozadovani hodnotu zvolia ako
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najlepsi kompromis (metddy t'aziska) alebo metddy, ktoré hladaju prijatel'né rieSenie
(metddy najvyznamnejSieho maxima).

6.5 Fuzzy modely

Najznamejsie st dva typy modelov. Modely typu Mamdani a modely typu Sugeno.
Zakladny rozdiel medzi oboma je v tvare pravidiel:

Pre model typu Mamdani:

Ak xjeAay je Bpotomzje C.
Pre model typu Sugeno:

Ak xje Aayje Bpotomz = f(x,y).

Modely typu Sugeno spocivaju v generovani fuzzy pravidiel zo vstupno - vystupnych
udajov. St vhodné pre aproximdcie nelinearnych zéavislosti a vhodné pri préaci so
stavovym priestorom, pretoze pozname pravidla. Modely typu Mamdami st vhodné ak
vystupna veli¢ina nie je generovana zo vstupnych tdajov.

7 ZADANY MODEL LIETADLA

Firmou Honeywell s.r.o. bol zadany nelinearny model lietadla spracovany v programe
Matlab Simulink. Pévodny nelinearny model pozdizneho pohybu mal 3 vstupy:
vychylka vyskovky a vykon oboch motorov. Vystupmi modelu boli rychlost’ letu, uhol
nabehu, uhol vybodenia, klonenie, klopenie, zatadanie, prie¢ny naklon, pozdizny sklon,
kurz lietadla a jeho vyska.

Pouzitim prikazu ,linmod“ v programe Matlab sme ziskali stavovy popis
linearneho modelu liectadla. Matica A ma rozmer 12 x 12, matica B 12 x 3, matica C 5 x
12 a matica D je nulova. Kvdli velkosti matic nebudeme ich presné hodnoty zatial
uvadzat. S0 pre nds zaujimavé len tie stavy, ktoré sa v matici C propaguju na
pozadované vystupy — su to teda stipce 1, 3, 5, 8 a 12. Z pévodného systému vytvorime
novy — redukovany. Dostaneme systém 5.teho radu, ktorého stavové matice st uvedené
nizsie:
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i X, X, X5 X, X ]
x, —001603 007447 —5929 —9801 —0,0001631
L|m -on28 -06892 138 -0421 0002335
x, 0002321 —0,008741 —2,445 0 3,156.107
X, 0 0 1 0 0
|x; —0,04291  0,9991 0 ~140 0
[ u, U, u, |
x, 0321 3188.10° 3,188.107
g_|x —7474 0 0
x, —7.882 0 0
x, 0 0 0
E 0 0
I X, X, X, X, X |
y, 09991 004291 0 0 0
|72 —0.0003065 0007136 0 0 0
¥, 0 0 1 0 0
¥, 0 0 0 1 0
s 0 0 0 0 1|
D =[0]

Fyzikalna interpretacia jednotlivych stavov, vstupov a vystupov je nasledujica:
Xp5 Xy, Xy, Xy, Xs su stavy systému,

u, vstup — vychylka vyskovky, oznacovana ako elev [deg]

u, vstup — vykon motora 1, oznacované ako thrl [N]

u, vstup — vykon motora 2, oznacované ako thr2 [N]

¥, vystup — letova rychlost’, oznaovana ako u [m/s]

¥, vystup —uhol nabehu o, ozna¢ované a [deg]

¥, vystup —rychlost’ klopenia ¢, oznaované g [rad/s]

¥, vystup - uhol pozdizneho sklonu 6, oznadované ako 6 [deg]

»s vystup — vySka letu, ozna¢ované ako  [m]

(7.1)

(7.2)

(7.3)

(7.4)
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Z matice je vidiet, ze stav x,je rovny vystupu y,(teda g), stav x, je rovny
vystupu y, (teda @) astav x, je rovny vystupu y.( teda H). Vzhl'adom na velkost
koeficientu védzby stavu x,na vystup y, moéZeme povedat’, Ze stav x; je rovny vystupu

», (teda u).

Pre zjednoduSenie budeme v dalSom texte pouzivat oznacenie, ktoré je
pouzivané v modely lietadla. Ak bude pouzita veli€ina, ktord eSte nebola spomenutd,
jej vysvetlenie bude uvedené hned za pouzitim v zatvorke. Dalej nebudeme uvadzat
ani popis stavov v maticiach.

V takto zavedenom systéme teda mame 3 vstupy a 5 vystupov. Oba
motory lietadla maja rovnaky vykon a st umiestnené symetricky. Vzhl'adom na to, ze
predpokladdme rovnomerny pohyb, pozadujeme rovnaky vykon na oboch motoroch.
Mozeme teda zaviest predpoklad, Ze v linearizovanom modely zanedbame vstup 3
(vykon motora 2) a konStanty vstupu 2 (vykon motora 1) vyndsobime 2. Zmenena
matica B bude mat nasledujuci tvar:

[ 0321  6.377¢—005|
—7.474 0
B=|-7.882 0 (7.5)
0 0
L 0 0 .

V d’alSom kroku sme do systému zaviedli model dynamiky motoru lietadla. Model
bol dodany firmou a jeho prenosova funkcia je nasledujtca:

0,5

Thr = 5105 (7.6)

Pre névrh regulatorov sme upravili matice systému — pdévodny systém sme
rozsirili nasledujucim spdsobom:

Vytvorili sme maticu vstupov M o rozmere 2x2 (pretoze mame 2 vstupy).
Matica M vyjadruje vzajomnu zavislost’ medzi jednotlivymi vstupmi:

elev  thrl
M =|elev 1 0
0.5 (1.7
thr1 0 ———
s+0,5
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Z matice M vidiet, ze vstup vychylka vySkovky nema vplyv na vstup vykon
motora 1 amd vplyv len na samil seba. KedZe model tejto dynamiky neméame
k dispozicii, je v matici M na prisluSnom mieste 1. Pre vstup vykon motora 1 vidime, Ze
nema vplyv na vstup vychylka vySkovky a mé vplyv na seba. Model dynamiky mame
k dispozicii. Tuto maticu zapojime sériovo do systému (7.1) - (7.5) a dostaneme novy

systém:
[-0.01603  0.07447 —5.929 —9.801 —0.0001631 6.377-107°]
—-0.1128  —0.6892 138 —0.421 —0.002335 0
| 0002321 ~0.008741 - 2.445 0 3.156-107° 0
0 0 1 0 0 0 (7.8)
—0.04291  0.9991 0 —140 0 0
0 0 0 0 0 -05
[ 0321  6.377¢—005]]
—7.474 0
B=|-7.882 0 (7.9)
0 0
0 0.5 |
0.9991 0.04291 0 0 0 0]
—0.0003065  0.007136 0 0 0 0
C= 0 0 1 0 0 0 (.10
0 0 0 1 0 0
i 0 0 0 0 -1 0]
D=[0] (7.11)

NajvyraznejSia zmena nastala v matici A. Pridali sme jeden stav, pdl systému a tym sme
zvysili jeho rad. Je vidiet, Ze stav x, ma najvyraznejsi vplyv sam na seba a pridany
model dynamiky teda vyrazne neovplyviuje ostatné stavy systému. Dal§ia zmena
nastala v matici B. Priadli sme jeden riadok, ktory reprezentuje vplyv vstupov na novy
stav. Je logické, ze vizba medzi vychylkou vySkovky a vykonom motora je 0. Na druhe;j
strane vizba medzi vykonom motora a servom je znacna. Hodnota je pélom prenosove;j
funkcie (7.6).

Stavovy popis systému (7.8) — (7.11) je vychodiskovym popisom pre ndvrh jednotlivych
regula¢nych obvodov.

31



7.1 Analyza stability modelu lietadla

Stavovy popis systému, ktory sme uviedli v predchddzajicej kapitole je linearny model
pozdizneho pohybu lietadla. Na zaklade stavového popisu uréime stabilitu lietadla
pomocou pdlov. Uvedieme prenosovu funkciu pre odozvu vysky lietadla na zmenu
vychylenia vyskovky:

_elev(s) 7,481s° +4,016s> — 747,95 —10,28 (7.12)

F(S) 5 4 3 2 =5
H(s) s> +3,155" +2,966s" +0,08317s° +0,03128s +1,67.10

Na vySetrenie stability mame niekol'’ko moznosti. NajjednoduchSia je z matice A.
Systém povazujeme za stabilny, ak vSetky jeho poly lezia v l'avej polovine roviny p.
Poly systému su vlastné Cisla matice A alebo korene charakteristického polynému.
Pomocou vypoctovej techniky si moézeme vel'mi rychlo skontrolovat’ obe moznosti.

Pomocou vlastnych ¢isel matice A dostaneme:

—-1,5665 £ 0,6693i
—0,0082 +0,1034i
—0,0005

-0,5

Pomocou koretiov charakteristického polyndému:

—1,5665 £ 0,6693i
—0,0082 +0,1034i
- 0,0005

Vidime, Ze pomocou vlastnych Cisel matice A dostaneme o jeden pol naviac. Je
to pol  -0,5, ktory v systéme vznikol pridanim modelu serva. Pomocou koretiov
charakteristického polyndmu ho nevidime, pretoZe neovplyviiuje odozvu elev(s)/H(s).

Z polohy polov systému mozeme povedat, Ze systém je stabilny. VSetky poly su
zobrazené na Obr. 7-1.

Fyzikalna interpreticia polov v tomto systéme ma tiez dblezitt ulohu. Z polov
vieme rozliSit dve kmitavé pohybové zlozky short period mdd a fugoid mod. Short
period poly st vzdialené d’alej od nuly, teda -1,565 + 0,66981. Frekvencia tejto dvojice
polov je 1,7 rad/sec atlmenie 0,92. Fugoid mdd je reprezentovany dvojicou polov
blizSie k nule. Je to dvojica polov -0,00825 + 0,1031 s timenim 0,0795 a frekvenciou
0,104 rad/s.
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V praxi sa zvyknu navrhovat’ tlmice na short period mod. Vzhl'adom na to, Ze
hodnota tlmenia tohto moédu je 0,919 nie je potreba tlmi¢ v pozdiznom kanale
realizovat’. Fugoid mdéd ma tak nizku frekvenciu, Ze nie je potreba ho tlmit’ — pilot to
zvladne sam.

Poloha pélov systému theta/elev

[ T T

— T - — = v T e
0.91 / 0.83. s 0.72, <7 0.58 04 02
X
0.96
0.4 b
0.99 | i / [ e/ System seno System: untitled1
. . { / Foe C L Gain: 0 \ A Gain: 0
Yegr R / ——f Pole:. 0.5 ~. . | Pole: -0.000534
@ T T Dampings1. e N Damping: 1
§ Oversheot (% )0,/ .\ »] Overshoot (%): 0
= i i " Frequency (radisec): 0.5 || | Frequency (rad/sec): 0.00053
] 0 1.6 14 1.2 I 0.8 ~0.6 g 04 L —— |
= S
E
) - \ e / System: untitled1
021K I \ e S \ o 0 S Gaind 0
.-0-99 i | T X AN / / Pole: -0.00825 - 0.103i
i 1 A i o 7 ” ’ / Damping: 0 0795
Overshoot (%) 77.8
— Frequency (rad/sec): 0.104
04k 1 System:untitled1
} “Gain: 0 \
. FPole: -1.57 - 0.669i
a_g__a Damping: 0.92, L
o Overshoot (%) 0-0642
e Frequency.{rad/sec): 1.7
- \ \
091 0837 S, D7z - 058 04 ™. 02
0.8 - Al i [ 1 b d S| [ [ S
-1.8 16 14 12 1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 02

Real Axis

Obr. 7-1: Poloha poélov systému

7.2 Vyvazenie lietadla

Model lietadla sme zlinearizovali okolo pracovného bodu, pre rychlost letu
V' =140 m/s a vysku letu H = 5000 m. Tento pracovny bod povazujeme za nulové
pociatocné podmienky pri praci z nelinedrnym modelom a predpokladame, ze lietadlo
sa pohybuje rovnomernym priamo¢iarom pohybom. Vplyvom pdsobenia
aerodynamickych sil v nelinearnom modely dochddza k malym vychylkdm okolo
pracovného bodu. Aby pilot nemusel pocas celého letu drzat’ riadiacu paku a pouzivat
silu na ustalenie tychto vychyliek st na riadiacich plochach lietadla umiestnené
dodato¢né plochy.

Horizontalny stabilizator je pevnd riadiaca plocha umiestnend na chvoste lietadla.
Jeho ulohou je zabezpecit' stabilitu lietadla tak, aby letelo priamo, bez zmien uhlu
pozdizneho sklonu. Vyskovka je vtomto pripade mald pohybliva riadiaca plocha
umiestnena na zadnej Casti horizontalneho stabilizatoru.

Pre vysvetlenie si uvedieme nasledujuci priklad: V pripade, Ze chceme letiet’
priamo, bez zmien uhlu pozdizneho sklonu, pilot musi pritahovat riadenie smerom
k sebe aod seba. Ked povoli, lietadlo zacne klesat. Namiesto toho sa zavadza
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vyvazovacia (trimovacia) funkcia, ktora vypocita taka hodnotu vychylky stabilizatora,
aby lietadlo udrziavalo konStantnt rychlost’ a prikaz od riadiaceho systému pre riadenie
vySkovky bola nula (elevCmd).

KedZe v nelinearnom modely mame popisany cely systém. Mame moznost
ovladat’ aj horizontalny stabilizator. Do modelu sme teda pridali model dynamiky
vyvazovacej funkcie. Model bol dodany firmou. Tato funkcia ndm zabezpeci, Ze
lietadlo v ustalenom stave bude letiet’ bez vychyliek v horizontalnom smere.

8 POUZITIE KONVENCNYCH METOD PRE
NAVRH PARAMETROV REGULATORA

Autopiloty st systémy, ktoré ovplyviiuji ¢innost’ riadiacich ploch bez zasahu pilota. Pre
nasu potrebu navrhneme 3 druhy autopilota — pre udrZanie konStantného uhlu
pozdizneho sklonu, konstantnej rychlosti a konstantnej vysky. Na takto upravenom
modely potom mdze analyzovat’ vplyv polohy taziska na danom lietadle a d’alej s nim
pracovat.

8.1 Navrh autopilotu pre udrZanie uhlu pozdiZneho sklonu

Pre navrh riadiaceho systému na udrzanie konstantného uhlu pozdizneho sklonu nas
zaujima odozva uhlu pozdiZneho sklonu € na zmenu vychylky vyskovky elev.
Prenosova funkcia tejto odozvy je nasledujuca:

F(p)= 0 7,882s +5,4925% —0,17125 — 5,366 -107° ®.1)
1 elev s> +3,15s* +2,966s> +0,08317s* + 0,031285 + 1,67.107°

Vidime, Ze menovatel’ systému je rovnaky ako v pripade (7.12). Nemusime teda znova
vySetrovat’ stabilitu systému. Kym nepridame d’als$i p6l systému, menovatel’ budi mat’
vSetky prenosové funkcie rovnaky.

Névrh regulatoru na udrzanie konstantného uhlu pozdizneho sklonu sme previedli
pomocou baliku SISO tool v Matlabe. Tento editor umozituje navrh rozli¢énych druhov
regulatorov pomocou grafického prostredia a v redlnom case zobrazuje pozadované
odozvy systému, hodnoty fazovej a amplitidovej bezpecnosti pripadne d’alSie. Na Obr.
8-1 vidime rozloZzenie polov pdvodného systému, jeho fazova a amplitidova
bezpecnost’. Pre tento systém sme navrhli PI regulator tak, aby systém bol stabilny a
spihal poziadavky na riadenie. Prenosové funkcia PI regulatoru je nasledujuca:

s+1,256

F, ,(s5)=041252
- S

(8.2)
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Obr. 8-1: Navrh 0 autopilotu — systém s autopilotom

Takto navrhnuty regulator sme otestovali na linearnom aj nelinearnom modely. Blokova
schéma zapojenia ja na Obr. 8-2.

0}
pozadovana
—_— © autopilot > Dynamika lietadla

=]

vyskovky © aktualna

.,

+

Obr. 8-2: Blokova schéma zapojenia pre 0 autopilot

Sledovali sme odozvu systému na skokovi zmenu z 0° na 5° v ¢ase 10 s.
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Odozva linedmeho modelu na skokowd zmenu parametru theta

PoZadovna hodnota

— QOdozva systému

i S —

e,

[Baplelayy
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L ] | SRR

20 30 40 50 60
time [s]

10

Obr. 8-3: 0 autopilot - odozva linedrneho modelu

Odozva wystupov linearneho modelu
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Obr. 8-4: 0 autopilot - vystupy linearneho modelu
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Odozva nelineameho modelu na skokowi zmenu parametru theta

— Odozva systému
PoZadovna hodnota

10

time [s]

ho modelu

inearne

lot - odozva neli

: 0 autopi

Obr. 8-5

Odlozva witstupoy nelineédrneho madelu
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: 0 autopilot - vystupy nelinedrne

Obr. 8-6

37

oposb-oo-o--

1
oy
=

120
400
200 -
-0.05

[Bapleiauy
[srwn [Bapleydie ., [l

a000



Ten isty reguldtor sme zapojili na nelinedrny model, ktory ma rovnaku blokovu
schému ako je na Obr. 8-2. Odozva nelinedrneho modelu na rovnakt skokovi zmenu a
je na

Obr. 8-5 a Obr. 8-6.

Z prechadzajucich obrazkov je vidiet, Ze nastal problém s ustalenim rychlosti.
V oboch pripadoch — pri linedrnom aj nelinedrnom modely rychlost’ klesala, pretoze
vyskovka bola vychylena na 5°. Rozhodli sme sa preto do systému pridat’ regulator na
ustalenie konStantnej rychlosti.

8.2 Navrh autopilotu pre udrzanie konsStantnej rychlosti — PI

regulator

Pre navrh regulatoru pre udrzanie konstantnej rychlosti sme potrebovali rozsirit’ matice
systému o uz navrhnuty regulator na udrzanie konstantného uhlu pozdizneho sklonu.
Postup rozsirenia je rovnaky ako v pripade rozsirenia o dynamiku motoru v kapitole 7.
Matice systému nebudeme uvadzat’, uvedieme len vyslednt prenosovu funkciu.

u(s)
thrl(s) (8.3)
_1,314.107°5% +5,763.10 s +8,97.10 s +4,782.10 °s* +1,118.10 " 5 +9,784.10"°
57 +3,655° +4,541s” +1,566s* +0,072875° +0,015665> +8,348.10 s

F,(s)=

Je vidiet’, ze menovatel je 7. radu, ¢o je vyssi rad ako v predchadzajucich pripadoch.
Urc¢ime preto korene menovatel’a, aby sme si overili stabilitu systému:

—-1,5665 + 0,6693i
—0,0082 +0,1034:
-0,0005

-0,5

0

Vidime, Ze v systému mame o jeden pdl na viac, ktory lezi v nule. Tento pdl vznikol
pridanim F, ,,do systému. Pol, ktory je umiestneny v nule charakterizuje pridany

integrator (autopilot na udrzanie uhlu pozdizneho sklonu).
Rovnakym spdsobom ako v predchadzajucom pripade sme navrhli nasledujuci PI
regulator:
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s+0,2361 (8.4)
FViAPiPI(S) = 3191#

Takto navrhnuty reguldtor sme otestovali na linearnom aj nelinearnom modely.
Blokova schéma zapojenia ja na Obr. 8-7.

V pozadovana + /7 EI'OV] i Y
_;/ \J V autopilot serovimechanizmus
\_7/ motora
V aktualna
O pozadovana TN & vyskovky © aktuilna
—_— rk /:—b © autopilot * Dynamika lietadla
o
Obr. 8-7: Blokova schéma zapojenia pre u autopilot
x 1[," Odozva linearneho modelu na skokovd zmenu parametru u
T I I
' Odozva systému
; PoZadovnd hodnota
I | | |
Rl e R R R R LR LR EEEEECELEEEED SRR L o -
=1 | | |
-----------
i i i
30 40 =0 80
time [s]

Obr. 8-8: V autopilot (PI regulitor) - odozva linearneho modelu
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Odozva vystupov linearneho modelu
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Obr. 8-9: V autopilot (PI regulitor) - odozva vystupov linearneho modelu

Na Obr. 8-8 sme vykreslili odozvu systému v pripade, Ze pozadujeme skokovi
zmenu uhlu pozdiZzneho sklonu z 0° na 5° v ¢ase 10s. Teda v rovnakom pripade ako
v predchadzajucej kapitole. Rozdiel je vtom, ze sme navrhli autopilot na udrzanie
konStantnej rychlosti v tomto pripade V' = 140 m/s. Z linearneho systému je vidiet’, ze
systém rozSireny o tieto autopiloty zvlada letiet’ konstantnou rychlostou a zaroven
s vhodnou odozvou reagovat’ na skokovu zmenu 6. Vyska lietadla stapa, pretoze mame
vychylenu vySkovku. Rovnaké vysledky dosiahneme aj z nelinearneho modelu (Obr.
8-10 a Obr. 8-11).
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Obr. 8-10: V autopilot (PI regulator) - odozva nelinearneho modelu
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Obr. 8-11: V autopilot (PI regulator) - odozva vystupov nelinearneho modelu
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8.3 Navrh autopilotu pre udrzanie konstantnej vySky

Pri navrhu autopilotu na udrzanie konStantnej vysky v pripade poziadavky skokovej
zmeny uhlu pozdiZneho sklonu sledujeme nasledujiicu odozvu systému:

H(s) _
elev(s) (8.5)
B 7,481s” +4.016s> — 747,95 —10,28

s° +3,155% +2,9665° +0,08317s* +0,031285 +1,67.10~°

Fi(s)=

Menovatel’ prenosu (8.5) je rovnaky ako menovatel’ povodného systému (7.12). Otazku
stability systému teda nemusime riesit’.

Pri navrhu predchadzajacich reguldtorov sme si mohli vSimnut nekonecné
stupanie vysky. Fyzikdlna podstata systému nam ale nekonecne velky akény zasah
neumoziuje a preto sme do systému zaviedli nelinearitu v podobe saturacie. Tento krok
obmedzi akény zasah vychylky vySkovky do rozsahu + 10°. Takato nelinearita sa
zvykne rieSit obvodom anti — windup, ktory vypne integralnu zlozku regulatora, vo
chvili, ked dojde k saturacii. Tym odstrdnime prekmit a zlepSime prechodovi
charakteristiku. Ked’ze rltool neumozniuje ndvrh regulatorov pre nelinedrne systémy,
rozhodli sme sa pre experimentalne rieSenie. Navrhli sme nasledujuce konStanty:

K, =0,001 je P zlozka regulatora
K, =0,000005 je konstanta I zlozky regulatora

Blokovéa schéma zapojenia anti — windup:

H poZadovana V_\‘. |KF' T -~ \"f/

=0 -

Obr. 8-12: Anti - windup pre riadenie vySky H

Y
L
v
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Takto navrhnuty regulator sme otestovali na linedrnom aj nelinearnom modely
a ako je vidiet’ na problém so stipanim vysky sme uspeSne odstranili.

H{m)

Qdozva linearmeho modelu na udrZanie kon3tantnej hodnoty parametru H

6000 T T I
: : — QOdozva systému
PoZadovna hodnota

5000 :
L .
3000 oo e R A — SIS -
2000 bo-emememenfed A S AU A _
1000 - --- o ------- R broomenones boenoon e ERRRESTETEEEE =

0 | | i i

0 50 100 150 200 250

time [s]

Obr. 8-13: Anti-windup linedrneho modelu pre udrzanie konstantnej H
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Odozva vystupov linearneho modelu
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Obr. 8-14: Odozva vystupov linearneho modelu pre udrZanie konstantnej H

Odozva nelinearneho modelu na udrZanie kontantne] hodnoty parametru H

— Odozva systému
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5000.2

(w]H
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Obr. 8-15: Anti-windup linedrneho modelu pre udrzanie konstantnej H
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Odozva wystupov nelinedmeho modelu
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Obr. 8-16: Odozva vystupov nelinearneho modelu pre udrZanie konstantnej H

Na linedrnom modely na Obr. 8-15 je vidiet, ze systém dosiahol pozadovanu
vysku v ¢ase medzi 100s a 130s. Na Obr. 8-16 je v tomto ¢ase vidiet' prekmit vSetkych
sledovanych velicin. Je to Cas, kedy doslo k prepnutiu integralnej zlozky regulatoru.

9 ANALYZA VPLYVU POLOHY TAZISKA NA
DANY MODEL LIETADLA

Rozsah polohy taziska v lietadle je pevne dany konStruktérom lietadla. V pripade, Ze
dojde k zmene pocas letu, posobiace sily a momenty zmenia svoje rozlozenie a do
automaticky riadeného letu musi zasiahnut’ pilot. V pripade, ze riadiaci systém lietadla
bude mat’ spravnu informaciu o aktudlnej polohe taziska, mdézeme navrhnut' taky
riadiaci systém, ktory by reagoval rychlejSie a vhodnejsie ako pilot.

Pre indikaciu zmeny polohy taziska pocas letu sme sa rozhodli vyuzit' dva
vyrazne sa meniace parametre. Uhol nabehu lietadla sa zmeni vplyvom pdsobenia
vicse] vztlakovej sily. Snahou riadiaceho systému je tiito zmenu vyrovnat a tak systém
vysle prikaz na zasah na vySkovke. Druhym parametrom je teda prikaz na vyskovku.
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Pre analyzu sme vykreslili zavislost’ oboch parametrov od zmeny polohy taZiska.
Na Obr. 9-1 a Obr. 9-2 vidime zavislosti, kde sa taZzisko menilo 0 0 az po 3 m. 3m je
hranica, kde uhol ndbehu uz nemoéze dosiahnut’ vicSiu hodnotu. Pri d’alSom posune
taziskom prekro¢ime letovll obdlku. Po prekroceni letovej obalky lietadlo uz nie sme
schopni ovladat' a hrozi rozpad jeho konStrukcie. Pre dalSie kroky teda budeme
uvazovat, ze tazisko sa pohne smerom k zadnej Casti lietadla a len v rozsahu Om az 3m.
Dal§im dblezitym parametrom je ¢as, za ktory zmena uhlu nabehu nastane. V pripade,
ze nastane zmena uhlu ndbehu za vel'mi kratky ¢as, nemusi sa jednat’ o zmenu polohy
taziska. Casto krat k takejto zmene ddjde vplyvom turbulencii a tieto zmeny chceme
podchytit. Na Obr. 9-3 je vykreslena zavislost’, kde na x — ovej osy je zmena polohy
taziska v rozsahu od Om po 3m. Na y — ovej osy je vykreslené trvanie doby medzi
maximalnym a minimalnym uhlom nabehu pri danej polohe taziska. V pripade, Ze by sa
jednalo o zmeny uhlu nadbehu spdsobené turbulenciami, zmeny by trvali menej nez 8s.
Tieto zmeny uvazovat’ nebudeme.

Zmena polohy taziska a uhol nabehu
8.5 ‘ ‘ T

i 74

b
o
T

Alpha [deg]
I
T

Lo
o
T

25F ] b T TP b b

sl i | | i i
0 0.5 1 15 2 2.5 3
dCG [m]

Obr. 9-1: Priebeh zmeny uhlu nibehu pri zmene polohy t'aZiska
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25

elevCmd

Zmena polohy taZiska a prikaz na vyskovku

tChange [s]

24

Obr. 9-2: Priebeh zmeny prikazu na vySkovku pri zmene polohy t’aZiska

Zmena polohy taziska a trvanie zmeny uhlu nabehu

0.5 1 15 2, 25
dCg [m]

Obr. 9-3: Priebeh trvania zmeny uhlu nabehu pri zmene polohy t'aZiska
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10 URCENIE AKTUALNEJ POLOHY TAZISKA
NA ZAKLADE FUZZY LOGIKY

V ramci adaptivneho pristupu sme sa rozhodli na urcenie aktualnej polohy taziska
pouzit’ fuzzy logiku. Pre¢o nemozu byt pouzité¢ iné adaptivne metddy je vysvetlené v
kapitole (1.5). Z predchadzajtcej kapitoly je jasné, ze vstupmi do fuzzy systému budu:

dAoA — zmena uhlu nabehu, [deg]
elevCmd — ak¢ény zasah systému na vySkovku [deg]
tChange — Cas, ktory uplynul medzi minimalnou a maximalnou hodnotou zmeny uhlu

nabehu, [s]
Vystupom bude odhadovand poloha taziska dCg [m].

Z obrazkov Obr. 9-1 az Obr. 9-3 sme z nameranych dat vybrali nasledujice, ktoré budu
sluzit’ ako zéklad pre navrh pravidiel:

Tabul’ka 10-1: Data pouZité pre navrh pravidiel

tChangels] dAoA[deg] elevCmd|[deg] dCG[m]
11,3 4,7516 5,8845 0,5
15,1 5,8955 10,5391 1,0
17,6 6,5010 14,7173 1,5
19,6 60,8468 18,4451 2,0
21,3 7,0831 21,8088 2,5
22,8 7,1978 24,8791 3,0

Proces fuzzitkdcie znamena priradit nameranym hodnotam vstupné veliCiny
pomocou funkcii prisluSnosti. Pod tabulkou je vzdy zobrazené pokrytie univerza
funkciami prislusnosti. Trojuholnikové funkcie prislusnosti su vzdy symetrické.
Nesymetrické zobrazenie je vadou pouzitého editoru.

Pre zmenu uhlu nabehu je fuzzifikacia zobrazena v Tabul'ka 10-2:

Tabul’ka 10-2: Fuzzifikicia pre uhol nabehu

Nézov l‘mngstlckeJ Rozsah na univerzu T}fp o funkcie
premenne;j prislusnosti

nula -45-45 trojuholnikova
styri-sedem 4-54 trojuholnikova
pat-osem 5-6,6 trojuholnikova

sest-pat 6-7 trojuholnikova
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sest-osem 6,4-17.2 trojuholnikova

sedem 6,9-17,1 trojuholnikova
sedem-dva 7-72 lichobeznikova

Zobrazenie funkcii prislu$nosti

nula styri-sedem pat-osem sest-pasest-osesedem sedem-dve

. stupeii prislusnosti

dAoA

Obr. 10-1: dAoA pokrytie univerza

Pre prikaz na vyskovku je fuzzifikdcia uvedena v Tabulka 10-3:

Tabulka 10-3: Fuzzifkicia pre prikaz na vySkovku

Nézov lingvistickej | Rozsah na univerzu | Typ funkcie

premennej prislusnosti

nula -54-54 trojuholnikova
pat-osem 2,8 -8,8 trojuholnikova
desat-pat 7,5-13,5 trojuholnikova
strnact-sedem 13-16,4 trojuholnikova
osemnact - styri 15-21,8 trojuholnikova
dvadsatjedna-osem 20-23,6 trojuholnikova
dvadsatstyri-osem 22 -248 lichobeznikova

Zobrazenie funkcii prislu$nosti

nula pat-osem desat-pat strnact-sedem osemnact-styri dvadsatjedna-osem dvadsaltstyri-osem

stupefi prislu¥nosti

= |

10 15 20
elevCmd

Obr. 10-2: elevCmd - pokrytie univerza
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Fuzzikacia pre Cas je v Tabulka 10-4 a fuzzifkicia pre zmenu polohy taziska

Tabul’ka 10-5.

stupeii prisludnosti

- 3

Tabul’ka 10-4: Fuzzifikacia pre ¢as

Néazov lingvistickej | Rozsah na univerzu | Typ funkcie
premennej prislusnosti
nula -10,11 -10,11 trojuholnikova
jedenast-tri 8-143 trojuholnikova
patnast-jedna 13,1-17,1 trojuholnikova
sedemnast-sest 15,4 - 18,8 trojuholnikova
devetnast-sest 18,2-21 trojuholnikova
dvadsatjedna-tri 20,5 -22,1 trojuholnikova
dvadsatdva-osem 22-25 lichobeznikova
I I
- -
Obr. 10-3: tChange - poi{rytie univerza
Tabul’ka 10-5: Fuzzifikacia pre zmenu polohy t'aZiska

Néazov lingvistickej | Rozsah na univerzu | Typ funkcie
premennej prislusnosti
nula -0,5-0,5 lichobeznikova
nula-pat 0-1 trojuholnikova
jedna 0,5-1,5 trojuholnikova
jedna-pat 1-2 trojuholnikova
dva 1,5-2,5 trojuholnikova
dva-pat 2-3 trojuholnikova
tri 25-3 lichobeznikova
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Zobrazenie funkcii prislu¥nosti

T T T T T T
nula nula-pat jedna jedna-pat dva dva-pet i

sti

., stupeii prisluino

dCG
Obr. 10-4: dCG - pokrytie univerza

Takto navrhnuty model na odhad aktudlnej polohy t'aZiska sme pomocou Fuzzy
toolboxu vytvorili v programe Matlab. Podl'a Tabul'ka 10-1 sme zaviedli nasledujice
pravidla:

Ak (dAoA je nula) potom (dCG je nula).

Ak (ElevCmd je nula) potom (dCG je nula).

Ak (tChange je nula) potom (dCG je nula).

Ak (dAoA je styri-sedem) a (ElevCmd je pat-osem) a (tChange je jedenast-tri) potom
(dCG je nula-pat).

Ak (dAoA je nula je pat-osem) a (ElevCmd je nula-pat) a (tChange je patnast-jedna)
potom (dCG je jedna).

Ak (dAoA je nula je sest-pat) a (ElevCmd je strnact-sedem) a (tChange je sedemnast-
sest) potom (dCG je jedna-pat).

Ak (dAoA je nula je sest-osem) a (ElevCmd je osemnact-styri) a (tChange je devatnast-
sest) potom (dCG je dva).

Ak (dAoA je nula je sedem) a (ElevCmd je dvadsatjedna-osem) a (tChange je
dvadsatjedna-tri) potom (dCG je dva-pat).

Ak (dAoA je nula je sedem-dva) a (ElevCmd je dvadsatstyri-osem) a (tChange je
dvadsatdva-osem) then (dCG je tri).

Vytvoreny model je model typu Mamdani atyp defuzzifikiacie centroid. To
znamena, ze v pripade, kedy systém nevie jasne rozhodnut’ o tom, do ktorej mnoziny
hodnoty patria, vyberie strednt hodnotu.

Takto navrhnuty systém na odhadovanie aktualnej polohy taziska sme zapojili
do nelinearneho modelu lietadla. Blokova schéma zapojenia v nelinearnom modely je
Obr. 10-5.
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elevCmd dCG

Fuzzy model odhadu
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tChange

prikaz na
vy§kovku

Obr. 10-5: Fuzzy odhad aktuilnej polohy t’aziska v nelineArnom modely

Zmenu polohy taZiska ovladame manudlne pomcou prikazového riadku
v programe Matlab. Pomocou premennej CG Var nastavime pozadovanu hodnotu
zmeny polohy taziska. Zmena v nelinedrnom modely je nastavena tak, aby sa aktualna
hodnota taziska zmenila o hodnotu CG Var v ¢ase 50 s. Pre zmenu polohy taziska
uvazujeme len kladné hodnoty. Dal§im premennym parametrom je CG Var Rate.
Hodnota tohto parametru urcuje rychlost’ s akou sa pohne t'azisko lietadla. Pri testovani
sme ako vstupy do fuzzy modelu sme pouZzili poZzadované parametre z nelinearneho
modelu.

Podmienky letu, pre ktoré budeme systém testovat’ st uvedené niZSie.
Predpokladame, Ze lietadlo leti rovnomernym priamociarym letom.

H=5000m
u =140 m/s
o= 2,46 [deg]

d_elev =0 [deg]
d_stab = 0,81 [deg]

Pozadovali sme zmenu polohy taziska v rozsahu od Om po 3m. Okrem okrajovych
bodov, pre ktoré sme navrhli pravidla, nas zaujimali aj iné body. Testovali sme systém
na nasledujuce zmeny polohy taziska: Om, 0,2m, 0,5m 0,7m, Im, 1,3m, 1,5m, 1,9m,
2m, 2,3m, 2,5m, 2,7m, a 3m. Vysledky su zobrazené na Obr. 10-6.
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Fuzzy odhad polohy taZiska pri rychlosti nakladu 0.5 m/s
15-5 T T T I I I
: : : odhadovana poloha taZiska
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PoZadovana poloha taZiska [m]

Obr. 10-6: Odhad polohy t’aZiska pomocou fuzzy systému

Tie isté hodnoty sme testovali aj pri zmene polohy taZiska rychlostou 1 m/s a
3m/s. Hodnoty, ktoré systém urc€il boli rovnaké, preto obrazky nebudeme uvéadzat. Na
X-0vej osi je zobrazena pozadovana zmena polohy taziska. Pociatocnéd poloha taziska
v lietadle je 12.04m. Na x-osi teda vidime hodnoty, ktoré pozadujeme zvysené o
hodnotu 12.04m. Na y-ovej osi vidime skutocné hodnoty polohy t'aziska.

Posunutie taziska urcené fuzzy systémom sa od skuto¢ného posunutia t'aziska 1isi
najviac 0 0,8m. Je to dané nastavenim fuzzy pravidiel. Navrhneme preto novy fuzzy
systém, aby sme zvysili presnost’. ZvySime pocet pravidiel. Pridame pravidla pre zmenu
polohy taziska 0 0,8 m a 0,2m. Okrem toho upravime funkcie prislusnosti pre elevCmd
a tChange. Ak sa elevCmd zmeni o menej nez 4 [deg] budeme predpokladat’, Ze tazisko
sa pohlo o “malo”. Pre rozsah od 4 deg po 24,8 deg sa tazisko pohlo o ,,vel'a“. Podobne
sme upravili funkcie prislusnosti pre premennu tChange. Ak zmena dAoA trvala menej
ako 10s, predpokladdme trubulencie. Ak tChange bolo v rozsahu od 10s do 25s, potom
sa tazisko pohlo o ,,vel'a®. Vykreslili sme rovnakt zdvislost’ ako na Obr. 10-6. Vidime,
7e chyba odhadu sa zniZila, maximélne dosiahne hodnotu 0,5m. Dal§im ladenim by
sme dosiahli eSte vysSiu presnost’. Presnost’ 0,5m je dostacujuca, pretoZe regulatory sme
navrhovali pre r6zne polohy tazZiska s krokom 0,5m.
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Fuzzy odhad polohy taZiska pri rychlosti nakladu 0.5 m/s
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PoZadovana poloha taziska [m]

Obr. 10-7: Odhad polohy t’aZiska pomocou fuzzy systému s novymi pravidlami
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11 UDRZANIE KONSTANTNEJ VYSKY
LIETADLA PRI ZMENE POLOHY TAZISKA

V pripade posunu taziska poc€as letu, pdévodny riadiaci systém nesta¢i na
vykompenzovanie vzniknutej poruchy. Navrhli sme preto nové konstanty autopilota pre
udrzanie uhlu pozdizneho sklonu. Pri navrhu bola v modely pouzitd zmenena poloha
taziska. Experimentalne sme na nelinedrnom modely doladili pdvodné konStanty tak,
aby odozva systému nemala vel'ky prekmit a reagovala dostatocne rychlo. Navrhnuté
konStanty su zhrnuté v Tabul'ka 11-1:

Tabulka 11-1:Upravené konStanty regulatoru

dCG [m] Ki Kp
0 0,05 0,26
0,5 0,50 0,45
1 0,50 1,5
1,5 0,50 1,8
2 0,50 1,9
2,5 0,50 2,0
3 0,05 21

Takto navrhnuté konsStanty sme pomocou vyhladdvacich tabuliek pridali do
linedrneho modelu. V pripade zmeny polohy t'aziska si systém vybral prislusné hodnoty
parametrov regulatoru.

V nasledujticej casti uvedieme vysledky v pripade niektorych zmien polohy
taziska. VSetky odozvy st v pripade zapojenia nového regulatora. V pripade zapojenia
povodného regulatora je poznamka v popise obrazku.

11.1 Priklad rieSenia pre dCG = 0,5 m

Na nasledujucich obrazkoch je reakcia systému v pripade, ze sa tazisko pohlo o 0,5 m.
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Obr. 11-1: Odhad polohy tazZiska v pripade dCG = 0,5 m
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Obr. 11-2: UdrzZanie konstantnej vy$ky v pripade dCG 0,5 m
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UdrZanie kon3tantnej wiky pri zmene CG
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Obr. 11-3: Udrzanie konStantnej vySky v pripade dCG 0,5 m — povodny regulator
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Obr. 11-4: Akény zasah v pripade dCG = 0,5 m



Odozva vystupov nelinedrneho modelu pri zmene polohy taZiska
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Obr. 11-5: Odozva vystupov v pripade dCG = 0,5 m

Na Obr. 11-1 az Obr. 11-5 je vidiet, Ze systém odhadol spravne zmenu polohy taZiska
a zaroveil vybral spravny reguldtor. Regulator splnil vSetky poziadavky — udrzal
konStantna vySku letu a reagoval dostatocne rychlo (Obr. 11-3).
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11.2 Priklad rieSenia pre dCG =2 m

Na nasledujucich obrazkoch je reakcia systému v pripade, Ze sa t'azisko pohlo o 2 m.

Poloha taZiska[m)

Odhadnuta a skutoéna zmena polohy taZiska

14.5 T T T I I I I
! ! Zadana zmena polohy taZiska
— Odhadovana zmena polohy taZiska
i o S S S T =
38 oo b -
13 ....... % ........ [ g —— I — I Lecacnan -

N, L L i A

" | | | | i i
0 50 100 150 200 250 300 350
time [s]

Obr. 11-6: Odhad polohy t’aZiska v pripade dCG =2 m
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UdrZzanie kon3tantnejwiky pri zmene CG
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Obr. 11-7: Udrzanie kons$tantnej vy$ky v pripade dCG
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Obr. 11-8: Udrzanie konstantnej vySky v pripade dCG 2 m
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Na Obr. 11-6 vidime, Ze poZadovand zmena polohy taziska bola o 2 m.
Odhadnuta poloha taZiska pomocou fuzzy systému bola namiesto o 2 m o 1,25 m teda
13,29m. Systém odhadol zmenu polohy taZiska s chybou 0,75m. Aj napriek tomu
navhrnuté regulatory dokdzali udrzat' konStantni vysku letu s lepSou odozvou ako
povodny regulator.

11.3 Priklad rieSenia pre dCG =3 m

Na nasledujucich obrazkoch je reakcia systému v pripade, Ze sa t'azisko pohlo o 3 m.

Odhadnuta a skutotna zmena polohy taZiska

Zadana zmena polohy taZiska H
i | —— Odhadovana zmena polohy taZiska

14.5

Poloha taZiska[m)

25 YN,

i | | |
50 100 150 200 250 300 350 400
time [s]

Obr. 11-11: Odhad polohy t’aZiska v pripade dCG =3 m
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UdrZanie kon3tantnej wiky pri zmene CG
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Obr. 11-12: Udrzanie konStantnej vySky v pripade dCG 3 m
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Obr. 11-13: UdrzZanie konstantnej vySky v pripade dCG 3 m — povodny regulator
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Obr. 11-14: Akény zasah v pripade dCG =3 m
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Obr. 11-15: Odozva vystupov v pripade dCG =3 m
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Vidime, Ze systém urcil novu polohu taZiska presnejSie ako v predchadzajicom
pripade. Chyba odhadu bola 0,2 m areakcia nového sytému bola ovela lepSia ako
povodného — be vyraznych prekmitov. Zmena poloha taziska o 3 je na hranici letovej
obalky tohoto lietadla, preto je potreba urcenia novej polohy s o najvac¢sou prenostou.
Aj napriek chybe 0,2 m systém reagoval vhodne.

11.4 Reakcia systému na turbulencie

Ak do riadiaceho systému lietadla zavedieme systém na urcCenie aktudlnej polohy
taziska, je potreba aby reagoval iba vo chvili, kedy je jeho ¢innost’ odovodnend. UZ sme
spomenuli, Ze je potreba aby systém rozoznal turbulencie od pohybu nakladu alebo
pasazierov a v kone¢nom dosledku teda pohybu taZiska. Na Obr. 11-16 az Obr. 11-19 je
test navrhnutého systému v pripade konstantnej letovej vysky a turbulencii. Na Obr.
11-20 az Obr. 11-23 je reakcia systému na turbulencie v pripade stipania.
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Obr. 11-16: Odhad polohy t’aZiska v pripade turbulencii
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UdrZanie kon3tantnej wiky pri zmene CG
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Obr. 11-17: UdrzZanie kons$tantnej vySky v pripade turbulencii
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Obr. 11-18: Akény zasah v pripade turbulencii
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Obr. 11-19: Odozva vystupov v pripade turbulencii
Odhadnuta a skuto&na zmena polohy taZiska
12.0407 T T I I I I
Zadana zmena polohy taZiska
i | — Odhadovana zmena polohy taZiska
12 0406 f-------- Fe-e--ee- Femmees [ EEEPE EEREEEEEE A ERREEEEEEE ARRCEEED E
12 0405 E i i
2004 b e SRCEEEE .
E | | A
[1:] i ] ' '
K] E | E E
® 120403 f------- Porossos jommmenes fomnees 3ommmeees R frommeeeed eeonee .
jud | | H H
i i ] ' 1
=] : : : :
© 12.0402 Rt S T RORERR oo .
12.0401 ﬂﬂ --------- -------- .
oal —
12 0399 I I I I I I
0 50 150 200 250 300 350

time [s]

Obr. 11-20: Odhad polohy t’aZiska v pripade turbulencii pocas stiipania
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UdrZanie kon3tantnej wiky pri zmene CG
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Obr. 11-21: UdrzZanie konStantnej vySky v pripade turbulenci
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Odozva vystupov nelinedrneho modelu pri zmene polohy taZiska
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Obr. 11-23: Odozva vystupov v pripade turbulencii pocas stiipania
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12 ZAVER

Diplomova praca je zamerand na moznosti adaptivneho riadenia letovej vysky lietadla
v pripade zmeny polohy t'aziska pocas letu.

V teoretickej Casti su uvedené zaklady aerodynamiky. Pochopenie posobenia sil
a momentov na lietadlo je zdkladom pre pochopenie spravania sa modelu lietadla. Tieto
poznatky slizia na odvodenie matematického modelu lietadla, z ktorého vychadza
nelinearny model lietadla, ktory bol dodany firmou Honeywell s.r.o. . Dalej je uvedeny
struény uvod do stavovej teorie, ktory sluzi pre vytvorenie linearneho modelu lietadla.
Uvedené st aj teoretické poznatky k PID regulatorom. Z adaptivnych pristupov st
popisané samocinne sa nastavujuce regulatory (STC) aregulatory s referenénym
modelom. Dalej sa venujeme zakladom fuzzy logiky.

Samocinne sa nastavujuce regulatory vyzaduju, aby parametre procesu boli
konstantné a nezname. V pripade, ze mdme parametre procesu zname, musi ich zmena
byt pomalSia nez je rychlost’ procesu adaptacie. Zmena parametrov lietadla v pripade
zmeny polohy taziska nastane vel'mi rychlo a vyhodnotenie tejto zmeny systémom
a samotné prisposobenie potrebnych parametrov trva vyrazne dlhSie. Z tohto dovodu
nebolo mozné STC regulatory pouzit' v diplomovej praci. Regulatory s referenénym
modelom sme nemohli pouZit, pretoZe v pripade zmeny polohy taZiska pocas letu sa
zmeni rozloZenie pdsobiacich momentov ateda aj referencny model. Preto sme sa
rozhodli vyuzit’ fuzzy logiku.

V praktickej casti diplomovej prace sme ako prvy krok vykonali linearizaciu
zadaného nelinearneho modelu a nasledne vytvorili linedrny model pomocou stavového
popisu. Na to, aby sme s lietadlom mohli pracovat’ sme museli navrhnut zékladne
regulatory — autopiloty pre udrzanie uhlu pozdiZneho sklonu, konstantnej letovej
rychlosti a nakoniec pre udrZanie konStantnej vysky. Prvotny navrh prebiehal na
linedrnom modely. Navrhnuté systémy sme overili aj na nelinearnom modely
a vysledky sme porovnali.

Klacovym bodom pre ustalenie vysky lietadla v pripade zmeny polohy t'aziska je
urCenie aktudlnej polohy t'aziska. Pre tento odhad sme sa rozhodli vyuzit' fuzzy systém.
Vytvorili sme systém s tromi vstupmi a jednym vystupom - odhadovanou polohou
taziska.

Zmenou polohy taziska sa zmeni rozlozenie podsobiacich sil a momentov.
Povodne nastavené autopiloty tito zmenu nedokaZu vykompenzovat. Na simulaciach
sme zistili, Ze novd dynamika systému je najvyraznejSie ovplyvilovand autopilotom pre
udrzanie uhlu pozdizneho sklonu. Navrhli sme preto nové konstanty tohto regulatora,
ktoré sa aplikuju v pripade, Ze dojde k zmene polohy t'aziska. Navrh tychto regulatorov
sme vykonali experimentalne na nelinearnom modely.

V zavere sme vyskusali niekol’ko roznych poloh taziska a reakciu navrhnutého
systému. Fuzzy systém urcil novu polohu taziska prevazne presne. Presnost’ je mozné
zvysit vhodnejSim nastavenim interferencnych pravidiel fuzzy systému. Navrhnuté

70



regulatory dokazali vykompenzovat zmenu polohy taziska lepSie nez povodne
navrhnuty regulator.

Nakoniec sme do systému pridali simuléciu turbulencii, ktoré st v praxi vel'mi
Casté. Je ukizané ako novy systém reaguje v pripade konStantnej letovej vysky
a turbulencii. Systém na odhad polohy taziska vyhodnotil nulova zmenu, ¢o je spravne.
V dalSom priklade je ukdzany priklad turbulencii v pripade stupania lietadla, opéat
s uspesnym vysledkom.

Takto navrhnuty pristup priniesol nové moznosti v oblasti znizenia zataZe na
pilota. V pripade zmeny polohy t'aziska dojde k zvySeniu stresu na pilota. V sucasnosti,
nie je implementovany Ziadny mechanizmus na zachytenie takejto poruchy a vzniknuta
situcia je vel'mi stresujuca. To vyrazne zvySuje pravdepodobnost’ zlyhania pilota.
V pripade zaradenia takéhoto systému do lietadla by sa dalo predist’ katastrofdlnym
nasledkom.
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Z.oznam pouzitych symbolov

Skratka/Symbol Jednotka Popis

X - pozdiZna suradnicové os

y - prie¢na suradnicova os

z - kolma suradnicova os

0 [deg] uhol pozdizneho sklonu

¢ [deg] uhol prie¢neho naklonu

4 [deg] kurz

a [deg] uhol ndbehu

B [deg] uhol vybocenia

p [rad/s] klonenie

q [rad/s] klopenie

r [rad/s] zataCanie

a. [ms™?] normalové linedrne zrychlenie

a, [ms™] stranové linearne zrychlenie

D [N] odporova sila

Z [N] vztlakova sila

Y [N] stranova sila

M [Nm] klonivy moment

M, [Nm] zataCavy moment

M, [Nm] klopivy moment

4 [deg] uhol zostupu vo vertikalnej rovine

Vs [deg] uhol zostupu v horizontalnej rovine

0, [deg] vychylka vySkovky

0, [deg] vychylka kridielok

0, [deg] vychylka smerovky

F [N] vyslednica posobiacich sil

XY’Z - zlozky Zemského stradnicového systému

XYZ - zlozky lietadlového sturadnicového
systému

0, 0,,0, [rad/s] zlozky uhlovej rychlosti

M M, M, [Nm] zlozky momentu hybnosti

m [kg] hmotnost’ lietadla

V [ms™] rychlost’ taziska lietadla (v rovniciach)

u [ms™] rychlost letu (v modely, praktickej Casti)

A - matica vntironych vizievb systému

B - matica vdzievb systému na vstup

C - vystupna matica
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matica priamych vézieb vystupov
vstupy

vystup systému

proporicondlna zlozka regulatoru
integracna zlozka regulatoru

derivacna zlozka regulatoru

zosilnenie regulatoru

integracna ¢asova konstanta regulatoru

derivacné casova konstanta reguldtoru
regula¢né odchylka

akény zésah

na
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