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Abstrakt

Diplomova praca je zamerand na riadenie vySky letu lietadla v pripade zmeny polohy
taziska pocCas letu. V teoretickej Casti su popisané zaklady aerodynamiky, ktoré su
nevyhnutné pre pochopenie spravania sa lietadla a moznosti jeho ovladania. Dalej st
uvedené zakladné matematické rovnice, ktoré boli podkladom pre spracovanie modelu
nelinearneho lietadla. V druhej polovici teoretickej Casti st spomenuté zaklady stavovej
teodrie a stability systémov. Na tito Cast nadvdzuji moznosti vyuzitia niektorych
z adaptivnych ¢i 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 aktualnu polohu taziska ana zaklade tejto informacie prisposobit
konstanty vybraného regulatoru pre udrzanie konStantnej letovej vysky. Takto
navrhnuty systém riadenia v pripade zmeny polohy taziska pocas letu je otestovany na
nelinearnom modeli, ktory lepSie reprezentuje skutoéné podmienky

Kli¢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 vysSky lietadla a priameho letu . V
sucasnosti je letecky priemysel jeden z najrychlejSie rozvijajacich sa. Vysoké naroky na
rychlost’, bezpecnost’ a nizku cenu su hnacou silou vyskumu. Vyvoj samotného lietadla
je v8ak dlhodoby proces, trva aj viac ako 10 rokov. Bezné ovladanie lietadiel je
nahradzané systémom fly by wire, kde je lietadlo riadené elektronicky. Tato a d'alSie
inovacie umoziuju Coraz vySSi stuperi automatizacie celého riadiaceho systému a
vznikaju otazky 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 taziska na zemi pred
vzlietnutim. Daleko zaujimavejsia je viak oblast, ked’ sa taZisko zmeni poéas letu. Toto
modze byt spdsobené napriklad uvolnenim nadmerného nakladu v batozinovom
priestore ale aj presunom celej skupiny cestujucich. Takychto nehdd sa stalo uz
niekol'ko a mali katastrofalne nasledky. Jedna z kuridznejSich 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 situacie, moéze byt neskoro. Posun taziska za
povoleny rozsah vedie k strate stability lietadla a stroj sa stava neovladatelny.
V pripade, ze riadiaci systém lietadla by bol prisposobeny na takéto zmeny reagovat,
znizila by sa psychicka zataz na pilota a zvySila bezpecnost’ letu.

Diplomova praca je rozdelena na dve Casti. V teoretickej Casti sa budeme venovat
zakladom aerodynamiky, ktoré st nevyhnutné pre pochopenie spravania sa modelu
lietadla. Dalej sa budeme venovat matematickému popisu lietadla a zakladom teorie
riadenia. Adaptivnym pristupom sme riesili otazku odhadu aktuélnej polohy t'aziska za
letu a to konkrétne pomocou fuzzy logiky, ktorej teorii je tiez venovana Cast’.

V praktickej Casti 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 linearnom aj nelinearnom modely lietadla. V
zavere sa budeme venovat’ zhodnoteniu vysledkov.



1 ZAKLADY AERODYNAMIKY

1.1 Sily posobiace na lietadlo

Pohyb lietadla v atmosfére je urceny nasledujucimi silami:
- Tahové (propulzna sila)

Vztlakova sila

- Gravitacna sila

Sila odporu prostredia

Ich vzajomné posobenie je znazornené na Obr. 1-1.

vztlak

odpor

graviticia

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 premiefiat chemicka energiu
spalovanim na tepelnt energiu. Silou pdsobiacou opacnym smerom je odpor prostredia.
Je to aerodynamicka sila, ktorej velkost zavisi na tvare a rychlosti lietadla. Dalou
vzajomne opacne pdsobiacou dvojicou sil je gravitatnd a vztlakova sila. Gravitacna sila
ma vzdy smer ku stredu Zeme a jej velkost je zavisla na celkovej hmotnosti lietadla.
Vaha lietadla je rozmiestnena po celej ploche zvy&ajne rovnomerne. Casto krat je pre
matematické rieSenie problémov zavedeny predpoklad, ze vaha lietadla je ststredena v
jednom bode — v tazisku. Tento predpoklad umoziuje pozerat’ sa na dynamiku lietadla
ako na dynamiku hmotného bodu. Opacne posobiacou silou je vztlakova sila. Zavisi
okrem iného aj na tvare, velkosti a rychlosti lietadla. Je generovand 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 dovodu su na lietadle riadiace
plochy, ktorymi menime rozlozenie posobiacich sil a momentov.

smerovka

vyikovka

T —

o _'__...'__—— P ILR :_'_'_-a:?'

&7

Obr. 1-2: Riadiace plochy lietadla

Primérne 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 su vSak pravidlom pri vSetkych typoch lietadiel a v tejto praci nie
je potrebné uvazovat’ ich vplyv. VSetky tri typy ploch su klopené — mozeme ich
vychylovat do potrebnej polohy. Natofenim jednotlivych riadiacich ploch ovladame
smer a vysku letu.

Kridelka su umiestnené na kridlach lietadla. Uhol, na ktory si 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 umiestnena 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 umiestnena na chvoste lietadla. Pohyb sa nazyva zatacanie.

1.3 Letové veliiny a ich znacenie

Tak ako v inych priemyselnych oblastiach aj v leteckom priemysle sa pouziva urcité
Standardizované nédzvoslovie 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 veli€iny a ich znacenie

Letové veliciny

Znacenie v oblasti noriem
ISO GOST Nazov
Suradnicové X X pozdlzna longitudinal
osy y z priecna lateral
z -y kolma normal
Polohové uhly | 6 ) pozdlzny pitch angle
sklon
() Y priecny roll/bank
naklon angle
\V \V kurz yaw angle
Uhly a a uhol nabehu | angle of
ofukovania attack
B B uhol sideslip
vybocenia angle
Uhlové p=o.=¢ |0 =7 klonenie roll rate
rychlosti/ g=0 = o =3 klopenie pitch rate
derivacie vy~ : :
r=o, =y | @,V zatacCanie yaw rate
Lineéarne a, a, normalové
zrychlenie a, a, stranove

Tabulka 1-2 uvéadza zlozky aerodynamickych

elementarnymi vztahmi.

sii a momentov spolu s

Tabulka 1-2: Zlozky aerodynamickych sil a momentov

Znacenie v oblasti noriem

ISO GOST
X,D=q-S-C, X=q-§-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
— 11i
M_,L=q-S-b-C, M. =q-S1-m, klonivy moment roring
moment
Momenty | M., N=q-S-b-Cy | M, = q-S-1-m, zatacavy yawing
’ ’ moment moment
) itchi
M, M=q-S-c-C, | M, =q-S-by, -m, klopivy moment priching
’ ’ moment

12




Znacenie v oblasti noriem
ISO GOST
fligh
Uhol vo  vertikalnej eht
y=0-«a 0=8-a : path
sklonu rovine
s angle
trajektorie horizontalne:
v
letu Vs =W — O; =y —p . !
rovine
o,,1m o, vyskovka elevator
vchyl
Vye Y ky 0,,¢ Oy kridelka aileron
kormidiel
S..¢ Oy smerovka rudder

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

1.4 Saradnicové systémy

Pohyb lietadla vztahujeme k pravouhlému sturadnicovému systému, ktory je tvoreny
potiatkom a pozdiznou, prienou a kolmou osou. V suéasnosti prevazuje pouZivanie
suradnicového systému podl'a normy ISO, kde kladny smer kolmej osy smeruje dolu.

Pri vyjadreni dynamiky a kinematiky letu pouzivame tri zakladné suradnicové
systémy. Zemska sturadnicova sustava je zobrazend na Obr. 1-3, oznacena X'Y'Z'.
Povazuje sa za inercialnu — platia v nej Newtonove pohybové zakony pomocou, ktorych
je odvodeny matematicky model pohybu lietadla. Je pevne spojend so zemskym
povrchom. Moze byt orientovani podla svetovych stran alebo jej pozdizna os je
orientovana vzhl'adom k dréahe letu.

Na Obr. 1-3 je znazornena aj lietadlova stradnicova sustava, oznaena XYZ. Jej
os X je totozna s pozdiznou osou lietadla a smeruje dopredu. Kladna prie¢na osa lezi v
pravom kridle lietadla. Je to telesova sustava, pevne zviazana s lietadlom a pociatkom v
tazisku lietadla.



Obr. 1-3: Zemska a lietadlova suradnicova sustava [1]

1.5 Prevod zo zemskej do lietadlovej suradnicovej sastavy

Na Obr. 1-4 je zobrazeny Zemsky suradnicovy systém X’ Y’Z’ a lietadlovy stradnicovy
systém XYZ. Ich vzdjomny vztah je mozné popisat’ pomocou Eulerovych uhlov, ktoré
ziskame pooto¢enim Zemskej suradnicovej sustavy do lietadlove;.

Bod P oznacuje tazisko lietadla, okolo ktorého budeme jednotlivé suradnicové
sustavy otacat. Stred zemského suradnicového systému posunieme do stredu
lietadlového suradnicového systému (bod P). Posunuty systém pomenujeme X;Y,Z;.
PootoCenim suradného systému X;Y,Z; okolo osi Z; ziskame uhol zataCania y. Novy
pootoceny suradnicovy systém o uhol y sa oznaci X,Y2Z,. Systém X,Y,Z; otoCime
okolo osi Y,. Systém je pootodeny o uhol 6, ktory sa nazyva uhol pozdizneho sklonu.
PootoCenim vznikol novy suradnicovy systém X3Y3Zs, ktory otoCime okolo osi X3 o
uhol ¢ nazyvany uhol prie€neho klonenia. Po otoceni systému X3Y3Z3 o uhol ¢ ziskame
lietadlovy sturadnicovy 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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Obr. 1-4: Orienticia liectadla pomocou Eulerovych uhlov [1]

1.6 Prevod z aerodynamickej do lietadlovej sastavy

PootoCenim aerodynamickej sustavy do lietadlovej sustavy dva krat ziskame uhly
ofukovania. Prvym pootocenim okolo kolmej osy do roviny symetrie lietadla ziskame
uhol vybo&enia B. Dalsim otoGenim nového stradnicového systému okolo osi y
lietadlovej suradnicovej sustavy 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 Cleny. Detailné odvodenie je mozné ngjst’ v literature
[1] alebo [5]. Rovnice boli odvodené za bezne pouzivanych predpokladov uvedenych v
nasledujtcej kapitole.

2.1 Uvazované predpoklady

Pri odvodeni pohybovych rovnic lietadla vychadzame z druhého Newtonového
pohybového zakona. Z toho vyplyva, ze sila, ktora posobi na lietadlo, je ¢asovou
zmenou jeho hybnosti. ESte pred samotnym odvodenim je ale potreba zaviest
nasledujuce predpoklady:
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e Lietadlo povazujeme za tuhé teleso. Je mozné ho popisat diferencialnymi
rovnicami

e Gravitacné zrychlenie je konStantné

e Vplyv rotacnych Casti lietadla zanedbavame

e Hustotu lietadla povazujeme za ¢asovo konS$tantni — zanedbavame pohyb paliva
v nadrzi

e Hmotnost lietadla je Easovo konstantna - neuvazujeme spotrebu paliva. Dalsim
predpokladom pre zanedbanie je, ze zmena celkovej hmotnosti lietadla nesmie
prekrocit 5% celkove] hmotnosti v ¢asovom intervale 30 — 60 sekund. Tento
predpoklad je pre civilné lietadla zvycajne splneny

e Zemska suradnicova sustava je inercialna, neuvazujeme Coriolisove sily

e Vektor tahu motora je rovnobezny s pozdiZznou osou lietadla

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

2.2 Pohybové rovnice

Za predpokladu, ze lietadlo je tuhé teleso mézeme vychadzat z druhého Newtonovho
pohybového zékona.
Vonkajsia vysledna posobiaca sila:

d dh dv
F=Y F=—mV)=—=m— Q.1
20 dt (m?) dt dr
Kde h=mV je hybnost telesa
m je celkova hmotnost’ tuhého telesa
V je rychlost’ taziska tuhého telesa

Podobne pre vysledny posobiaci moment:

dH d
M=YM=—=—(o 22
LM, dt dr (re)
Kde H je moment hybnosti telesa
1 je matica momentov zotrva¢nosti pohybujuceho sa telesa
) je uhlova rychlost taziska tuhého telesa

Ak lietadlo (tuhé teleso) zviazeme s lietadlovou siradnicovou sustavou, kde tazisko lezi
v jej pociatku rovnice (2.1) a (2.2)prejda na tvar (2.3) a (2.4)

F = 1d—V+m[w><V] (2.3)
dt
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M = an + m[w X V] eh
dt

V uvedenej vektorove] forme je jasne rozliSitelné, ze prvy clen je vztiahnuty
k lietadlovej suradnicovej sustave. Druhy Clen charakterizuje rota¢ny pohyb lietadla.[5]

2.3 Silové rovnice lietadla

Dalsie kroky v odvodeniu silovych rovnic lietadla vychadzaju z rovnice (2.3). V prvom
kroku sa vyjadri vektorovy suin pomocou smerovych vektorov a zloziek uhlovej a
posuvnej rychlosti do jednotlivych os lietadlovej sustavy. Vyjadria sa zvlast zlozky sil
v lietadlovej sustave 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 pdsobiacich sil.
Vysledné silové rovnice maju potom nasledujuci tvar:

F.=X-mgsin6 + m(f/x to,v, - a)zvy) 23)
F, =Y +mgcosfsing + m(f/y +ov, - a)xvz) (2.6)
F, =7 +mgcosfcos¢+ m(f/z +owv, — a)yvx) 2.7
Zlozky rychlosti letu st dané nasledujucimi vztahmi:

v_ =V cos fcosa 2.8)
v, =Vsin (2.9)

_ ~ 2.10
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 momentovi rovnicu (2.4) vyjadrime v
zlozkach lietadlovej sustavy. Pre jednotlivé zlozky elementu momentu hybnosti sa
vypocita vektorovy sucin. Vztahy zintegrujeme cez celtt hmotnost’ lietadla a dostaneme
zlozky momentu hybnosti. Za predpokladu, ze hlavné osy zotrvacnosti su totozné s
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lietadlovou suradnou sustavou bude matica I konStantna, symetrickd a pozitivne
definitna. Rovnice sa znacne zjednoduSia dostaneme sustavu nelinearnych
diferencialnych rovnic, ktoré popisuji momenty posobiace okolo t'aziska. Detailné
odvodenie je opat’ dostupné v literature [5], [1].

M, =1xp—(1y —Iz)qr—lyz(q2 —rz)—lzx(;hr pq)-1,(G-mp) @.11)
M,=14-(1, —Ix)rp—lzx(r2 _pz)_]xy(p+ qr)—1,(7 - pq) 2.12)
M, =1 = =1, pa =1, (0" ~*) =1, + )~ 1..(p ~ ar) @)

2.5 Kinematické rovnice lietadla

Kinematické rovnice vyjadruji vztah medzi uhlovymi rychlostami v lietadlove;j
sustave a derivaciami Eulerovych uhlov.

@, =¢—yrsiné (2.14)

@, =0 cos ¢ + yr cos O sin ¢ 2.15)

o, =7 cosf cosd —Osin $ 2.16)

2.6 Linearizacia rovnic lietadla

Silové, momentové aj kinematické rovnice lietadla, ktoré popisuju pohyb lietadla
atmosférou su nelinearne. Ich analytické rieSenie by bolo cCasovo naro¢né
a komplikované na vypocet. Pre vyuzitie tychto rovnic v automatickom riadeni sa
rovnice linearizujii v urCitych referenénych podmienkach. Zavedieme odchylkove
rovnice. Predpokladame, ze lietadlo sa pohybuje v malych odchylkach okolo
referencnych podmienok.

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

SiIna =o .17)

cosa =1
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Dalej je potreba linearizovat aerodynamické sily amomenty pomocou
Taylorového rozvoja. Na pocte Clenov rozvoja bude zavisiet presnost vysledného
matematického modelu, pri ¢om sa obmedzime len na cleny prvého radu. V tomto
kroku sa zavadzaju aerodynamické derivacie, ktoré vyjadruji 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 diplomovej
prace sa budeme venovat’ len pozdiznemu pohybu.

2.7 Pozdizny pohyb lietadla

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

mAt — X" Au— X" Aw + mg cos ,A0 = X + X% 2.18)

~Z"Nu—Z"Aw — Z" A + mAW — mu,Aq — ZAq + mg sin 6,A0 =
=77 A5, + Z7 AS,. (2.19)

u W W A~z y — or o
—MyAu—M;Aw —M7AW —MJAq+1,Aqg =M AS, + M " AS, 2.20)

Dal§imi matematickymi upravami sa pre zjednodusenie zavedu aerodynamické
koeficienty a rovnice prevedieme na bezrozmerné. Pre potreby prace nam postaci tento
tvar rovnic. Detaily je mozné ngjst’ v literature [5] a [1].

2.8 Vplyv polohy taziska v lietadle

Pozdizna stabilita lietadla je jednou zjeho najddlezitejsich vlastnosti. Zarutuje
schopnost’ obnovovat rovnovaznu polohu letu. V pripade, ze lietadlo tito schopnost
nema alebo ju pocas letu strati, je rovnovazny stav velmi tazko dosazitelny a let sa
stava mimoriadne nebezpeénym. Na pozdiznu stabilitu lietadla maju vplyv tri body,
ktorych vzajomna poloha sa urcuje pri navrhu lietadla. Si to aerodynamicky stred
nosnej plochy, neutralny bod lietadla a tazisko lietadla.
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Aerodynamicky stred nosnej plochy je miesto voci ktorému je sucCinitel
klopivého momentu staly a nezavisly na polohe nosnej plochy voci smeru pohybu.
Neutralny bod je miesto voci ktorému je opét’ sucinitel' klopivého momentu staly, ale
zarovenn zahfila aj vplyvy zmien rychlosti letu (ak nie, potom je totozny
s aerodynamickym stredom). TaZisko lietadla je posobiskom celkovej hmotnosti
lietadla. Vz4ajomné vzdialenosti tychto troch bodov si zakladom pozdiznej stability.
V pripade, ze pocas letu ddjde k zmene, lietadlo je potreba stabilizovat'.

STAVOVY POPIS SYSTEMU

Stavovy popis je vnutorny popis systému, kde okrem vstupov a vystupov vieme popisat
aj vnatorné — stavové premenné. Stavové premenné popisuju vnutornt Struktdru
systému a popis je charakterizovany nasledujicimi rovnicami:

x=Ax+ Bu 3.1

y=Cx+Du (3.2)

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

B je matica vizieb 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 vystupna 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 vézieb vystupov na vstupy. Ma rozmer r x m. Vo vicSine
pripadov je tato matica nulova [6].

3.1 Stabilita spojitych linearnych systémov

Medzi zékladné poziadavky pri riadeni akéhokol'vek systému patri jeho stabilita.
Definicia stabilného systému zavisi najmid na tom, aky popis systému mame k
dispozicii. V diplomove] 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 literatare [6] je uvedena nasledujuca definicia: Linedrny systém je stabilny
vtedy, ked’ po skonCeni pdsobenia vstupného (budiaceho) signdlu a po skonceni
prechodného deja sa vystup vrati na povodnu hodnotu, ktord mal pred zaciatkom
posobenia vstupu. Ak systém podla tejto definicie nemdézeme povazovat za stabilny
existuju dve moznosti: Hodnota vystupu sa neustali. V tomto pripade systém oznacime
za nestabilny. Druha moznost je, ze po skoneni posobenia vstupného signalu sa systém
ustali na novej hodnote. Potom systém oznacime, ako systém na hranici stability.
Stabilita systému je teda nezavisla na vstupnom signalu.

Pre vystup stabilného systému teda musi platit’:

lim,, y()=0 (3.3)

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

Pre vySetrenie stability systému existuji vypocetné algoritmy — kritéria stability.
Tieto umoziuju rozhodnut o stabilite systému bez toho, aby sme potrebovali vypocitat’
presné korene charakteristického polynomu. Ich cielom je zistit, €1 korene lezia v 'avej
polovine roviny p, bez toho aby sme poznali presni 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 kritériam nebudeme detailnejSie venovat’. Ich popis je v literatire [6].

KONVENCNE METODY NASTAVENIA
PARAMETROV REGULATORA

4.1 PID regulatory

Prvé PID regulatory zacali vznikat uz zaciatkom 19. Storocia. V roku 1911 E. Sperry
prvy krat spojil PID regulator s gyroskopom a vyrobil autopilot. V roku 1942 bol
publikovany clanok od J. G. Zieglera a N. B. Nicholsa o optimalnom nastavovani
automatickych regulatorov. V tomto clanku bola prezentovana dodnes pouzivana
metdda pre nastavenie parametrov regulaéného obvodu — metdda Ziegler — Nichols.

Zakladny PID regulator je dany nasledujucim vztahom:

u(t) = K[e(t) n iie(r)dr v dZ’(tt )}

T, 4.
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Kde:
K - zosilnenie PID regulatoru
17 — integracna Casova konstanta
Tp — derivacna konstanta regulatoru
e(t) — regulacna odchylka, rozdiel medzi pozadovanou hodnotou vystupu z procesu a
skuto¢nou hodnotou vystupu
u(t) — vystupna hodnota z regulatoru, akény zasah

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

Ak vynechame niektoru z dalSich zloziek dostaneme nasledujuce Ccasto
pouzivané kombinécie:

PD — ma rychlejsi prechodovy dej, ale trvalt ustalenti odchylku

PI — zvolime, ak je v obvode sum, ktory nemozeme filtrovat (derivacna zlozka
by rozkmitavala akény ¢len)

P — jednoduchy, neodstranuje vplyv poruchy, ale moze 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
viazba medzi regulacnymi obvodmi [3].

Ak na rovnicu (4.1) aplikuyjeme La Placeovu transforméciu za nulovych
pociatocnych podmienok dostaneme prenosovu funkciu PID regulatoru:

FR(s):U(S):K 1+L+TDS =K 1+L+ Ips
E(s) 7S T's es+1

4.2)

Casova konstanta sa zavadza pretoze realizacia derivalnej Casti by bola v
rozpore s fyzikalnou realizovatel'nost'ou. Takto zapisany spojity PID regulator mézeme
jednoducho realizovat'.

Existuje mnozstvo metdd navrhu PID regulatorov. Medzi najznamejSie patri asi
uz spominana metoda Ziegler — Nichols.

4.2 Ziegler — Nicholsova metoda

Vroku 1942 boli zverejnené J.G. Zieglerom a N.B. Nicholsom dve metddy pre
nastavovanie P, PI a PID regulatorov. Castejsie puzivana metoda vychadza z uzavretého
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reuglacného obvodu a je zalozena na urceni kritickych parametrov sustavy. Jej postup je
nasledujuct:
e Vyradime integrac¢nu a derivacnu zlozku PID regulatoru (7,, =0,7, — «)
e ZvySujeme zosilnenie proporcionalnej zlozky K do vtedy, kym nedosiahneme
ustalene kmity vystupu sustavy. Ziskané zosilnenie ozna¢ime ako K.,
periodu ako 77,

e Dalsie parametre nastavime podl'a nasledujicej tabulky:

Tabulka 4-1: Nastavenie parametrov podl’a Z-N

Typ regulatoru K T, T,

PID 0,6K crsr 0,57 cryr 0,1257 1
PI 0,45K 1y 0,837y

P 0,5K carr

Existuje mnozstvo d’alSich modifikacii tejto metddy. Ako optimalny regulacny
pochod bol povazovany ten, kedy odozva na skokovi zmenu ziadanej hodnoty mala tri
az Styri videtel'né prekmity. Podmienkou pouzitia metdody Z-N je prechodova funkcia
minimalne tretieho radu alebo s dopravnym oneskorenim. U niz§ich rddov nie sme
schopni urcit’ kritické zosilnenie a periodu [3].

5 ADAPTIVNE PRISTUPY V RIADENI

Pojem adaptivnost pouzivame najCastej§ie v spojeni so zivymi organizmami. Je to
vlastnost’ organizmu prispdsobovat’ sa zmenam okolitého prostredia. Ako aj v inych
oblastiach aj v tomto pripade sa snazime tuto vlastnost pripisat technickym systémom.
Pod pojmom adaptivne riadenie rozumieme spOsoby a pristupy riadenia, kedy sa
snazime splnit ciele riadenia aj v pripade, ze sa zmenili vonkajSie podmienky. V
sucasnosti v tejto oblasti vieme rozlisit’ dva zékladné pristupy:

e Samocinne sa nastavujuce regulatory

e Riadenie s referenénym modelom

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

5.1 Samocinne sa nastavujuce regulatory

Samocinne sa nastavujice regulatory sa zvycajne skladaju z dvoch uzavretych obvodov.
Prvy obvod je tvoreny regulovanou sustavou, regulatorom a spétnou vizbou od vystupu



v, ktory sa porovnava sa pozadovanou hodnotou w. Tento rozdiel ako regulacna
odchylka e vstupuje do regulatoru. Druha Cast’ je tvorena identifikaciou parametrov
sustavy a aktualizaciou parametrov regulatoru (Obr. 5-1). Predpokladom je, ze
parametre procesu su kon§tantné a nezname. V pripade, Ze si 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 nemo6zeme dodrzat. Zmena parametrov v pripade zmeny polohy
taziska nastane velmi rychlo, zatial Co vyhodnotenie tejto zmeny riadiacimi
mechanizmami lietadla a ich prispdsobenie trva vyrazne dlhsie. Casto krat neddjde k
spravnemu vyhodnoteniu situacie, ¢o ma katastrofalne nasledky. Z tohto dévodu nebolo
mozné pouzit STC regulator pre diplomovu pracu a nebudeme sa jeho teorii nad’ale;

venovat'.
parametry procesu
kritérium Vypotet _ F’FIEP_ez_ng
parametrov identifikacia
regulatoru parametrov
sustavy
+ e ' y
) : Regulovana
L —— Regulator > ' _
T} ’ sustava =

Obr. 5-1: Struktiira STC regulitoru

5.2 Riadenie s referencnym modelom

Blokova schéma adaptivneho systému s referencnym 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 uzavretého regulacného
obvodu konvergovali k vlastnostiam referenéného modelu. Porovnanim vystupov z
referenéného modelu a uzavretého regulacného obvodu ziskame odchylku e, ktoru sa
adaptacny mechanizmus snazi minimalizovat’.
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NS regulacny obvod

Adaptacny
mechanizmus

Obr. 5-2: Riadenie s referenénym modelom

Na zaklade predchadzajuce) teorie vidime, Ze nie sme schopni vyuzit adaptivne
pristupy vuvedene] forme. Rozhodli sme sa preto o Specidlny pristup. Jednou
z kl'a€ovych Casti je potreba urcit novt polohu t'aziska lietadla. Na rieSenie tejto otazky
sme sa rozhodli vyuzit' fuzzy logiku. Na tomto mieste uvedieme len zaklady tejto
teorie. 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
stupeni 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 vlastni syntax a sémantiku, ¢o nam umozfiuje kvalitativne formulovat
znalosti a skiisenosti.
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6.1 Fuzzy mnoziny a lingvistické premenné

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

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

Lingvisticka premenna je premennd, ktorej hodnoty su vyrazy jazyka. Hodnoty
lingvistickych premennych sa interpretuji ako fuzzy mnoziny. Mnozina lingvistickych
hodnét sa oznacuje ako mnozina termov. Termy si definované na univerzalnej
mnozine, univerzu. [2]

Dal§im z dolezitych pojmov pri pouzivani fuzzy logiky je fuzzifikacia. Je to
proces, kedy nameranym hodnotdm priradime vstupné veli€iny do fuzzy mnoziny
pomocou funkcie prislusnosti. Pre navrh potrebného fuzzy systému budeme pouzivat
trojuholnikovu a lichobeznikovt funkciu prislusnosti.

6.2 Operacie s fuzzy mnnozinami

Fuzzy logika spociva v roz§ireni logickych operatorov AND, OR, NOT =z
dvojhodnotovej logiky na viachodnotovu (fuzzy) logiku. Medzi zakladné tri patria
komplement (doplnok), prienik a zjednotenie.

Fuzzy komplement — logicky operator NOT:

me(x)=1-m,(x) (6.1)

Fuzzy prienik mnozin — logicky sucin AND:
me(x)=m, ()= min{m, (x),m,(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)

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

n (x)

6.3 Interferencné pravidla

Systémy, ktoré zvycajne 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 cCasti s viazané logickymi spojkami. Druhy vyrok sa nazyva
konsekvent. Pre potreby riadenia sa najCastejSie vyuziva Mamdaniho a Larsenova
implikacia. Mamdaniho implikédcia vyjadruje, ze konsekvent mdze mat maximalne
stupeni prislusnosti, ako ma ancedent. Inak zapisané:

mim(xl>x2) = min{mA(xl)>mB(x2)} (6.4)
Kde m,, je funkcia prislusnosti

m,(x,) je miera prislu$nosti ancedentu

my(x,) je miera prislusnosti konsekvent

Larsenova implikacia je definovana podobne, ale je pouzita operacia 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 presni hodnotu v pripustnom rozsahu. Tato aproximacia
neostrych termov presnou hodnotou sa nazyva defuzzifikacia. K tomuto sluzi niekolko
metdd, kde si mozeme bud zvolit metddy, ktoré pozadovani hodnotu zvolia ako
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najlepsi kompromis (metddy taziska) alebo metody, ktoré hladaju prijatelné rieSenie
(metody najvyznamnejSieho maxima).

6.5 Fuzzy modely

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

Pre model typu Mamdani:
AkxjeAayjeBpotomzje C.
Pre model typu Sugeno:

Ak xjeAayje B potom z = fix,y).

Modely typu Sugeno spocivaju v generovani fuzzy pravidiel zo vstupno - vystupnych
udajov. Su vhodné pre aproximacie nelinearnych zavislosti a vhodné pri praci so
stavovym priestorom, pretoze pozname pravidla. Modely typu Mamdami su vhodné ak
vystupna veli¢ina nie je generovana zo vstupnych udajov.

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 vybo&enia, klonenie, klopenie, zataganie, prieény naklon, pozdizny sklon,
kurz lietadla a jeho vyska.

Pouzitim prikazu ,linmod* v programe Matlab sme ziskali stavovy popis
linearneho modelu lietadla. Matica A ma rozmer 12 x 12, matica B 12 x 3, matica C 5 x
12 a matica D je nulova. Kvoli velkosti matic nebudeme ich presné hodnoty zatial
uvadzat. Su pre nas zaujimavé len tie stavy, ktoré sa v matici C propaguju na
pozadované vystupy — su to teda stipce 1, 3, 5, 8 a 12. Z povodného systému vytvorime
novy — redukovany. Dostaneme systém 5.teho radu, ktorého stavové matice su uvedené
nizsie:
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i X, X, X, X, X5 i
x, —0,01603 007447 —5929 -9801 -0,0001631
e -0,1128 —0,6892 138 —0,421 —0,002335
x; 0,002321 —0,008741 —2.445 0 3,156.107 (7.1)
X, 0 0 1 0 0
|x; —0,04291  0,9991 0 —-140 0 |
I u, u, U, i
x, 0321 3188107 3188107
x, —7474 0 0
B= (72)
x, —7.882 0 0
X, 0 0 0
| x; 0 0 |
I X, X, X, X, xJ
Y 0,9991 0,04291 0 0 O
| T 0,0003065 0,007136 0 0 O
I 0 0 1 0 0 73
v, 0 0 0 1 0
s 0 0 0 0 1]
p=[o] o

Fyzikalna interpretacia jednotlivych stavov, vstupov a vystupov je nasledujtca:
X, Xy, X5, X, , Xs su stavy systému,

u, vstup — vychylka vySkovky, ozna€ovana ako elev [deg]

u, vstup —vykon motora 1, oznacovaneé ako thr/ [N]

u, vstup — vykon motora 2, oznacované ako #r2 [N]

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

¥, vystup —uhol nabehu o, oznacované a [deg]

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

¥y, vystup - uhol pozdizneho sklonu @, oznatované ako 6 [deg]

s vystup — vyska letu, oznacované ako H [m]
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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 /). Vzhl'adom na velkost
koeficientu viazby stavu x,na vystup y, mdzeme povedat, ze stav X, je rovny vystupu

y, (teda u).

Pre zjednoduSenie budeme v dalSom texte pouzivat oznacenie, ktoré je
pouzivané v modely lietadla. Ak bude pouzita veli€ina, ktord este nebola spomenuta,
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 maju rovnaky vykon a st umiestnené symetricky. Vzhl'adom na to, ze
predpokladame 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) vynasobime 2. Zmenena
matica B bude mat nasledujuci tvar:

[ 0321 6.377e—-005 ]
—7.474 0
B=|-7882 0 (73)
0 0
L0 U

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

0,5

= o5 76

Pre navrh regulatorov sme upravili matice systému — pdvodny systém sme
rozsirili nasledujicim spdsobom:

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

elev  thrl
thrl O 2
s+0,5



Z matice M vidiet, ze vstup vychylka vyskovky nema vplyv na vstup vykon
motora 1 amé vplyv len na samu seba. Kedze model tejto dynamiky nemame
k dispozicii, je v matici M na prisluSnom mieste 1. Pre vstup vykon motora 1 vidime, zZe
nema vplyv na vstup vychylka vyskovky a ma 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 -9801 -0.0001631 6.377-107]
—-0.1128  —0.6892 138 —0.421 —0.002335 0
4 0.002321 —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 -0.5 |
[ 0321 6.377e —005 |
~7.474 0
B=|-7.3882 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:[O] (7.1D

Najvyraznejsia zmena nastala v matici A. Pridali sme jeden stav, pol systému a tym sme
zvysili jeho rad. Je vidiet, ze stav x, ma najvyraznejsi vplyv sam na seba a pridany
model dynamiky teda vyrazne neovplyviiuje ostatné stavy systému. Daliia 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 druhej
strane vdzba medzi vykonom motora a servom je zna¢na. Hodnota je pélom prenosovej
funkcie (7.6).

Stavovy popis systému (7.8) — (7.11) je vychodiskovym popisom pre navrh jednotlivych
regulacnych obvodov.



7.1 Analyza stability modelu lietadla

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

vychylenia vyskovky:

elev(s) 7,481s’ +4,016s5* — 747,95 —10,28 (7.12)

F(s)= 5 1 3 2 S
H(s) s +3,15s" +2966s” +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 podly lezia v l'avej polovine roviny p.
Poly systému su vlastné cisla matice A alebo korene charakteristického polyndému.
Pomocou vypoctovej techniky si mézeme 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 koreriov charakteristického polynému:

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

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

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

Fyzikalna interpretacia polov v tomto systéme ma tiez ddlezitu ulohu. Z pdlov
vieme rozlisit dve kmitavé pohybové zlozky short period mod a fugoid mod. Short
period poly su vzdialené d’alej od nuly, teda -1,565 + 0,6698i. Frekvencia tejto dvojice
polov je 1,7 rad/sec atlmenie 0,92. Fugoid modd je reprezentovany dvojicou polov
blizsie k nule. Je to dvojica podlov -0,00825 + 0,103i s tlmenim 0,0795 a frekvenciou
0,104 rad/s.



V praxi sa zvyknu navrhovat’ tlmice na short period mod. VzhI'adom na to, Ze
hodnota tlmenia tohto modu je 0,919 nie je potreba tlmi¢ v pozdiznom kanéle
realizovat’. Fugoid mod ma tak nizku frekvenciu, ze nie je potreba ho tlmit' — pilot to
zvladne sam.

Poloha palov systému theta/elev

0.8 7T ] T 1 ol L 1

- T p—
0.91-/ . 083, / 072, ) 058 04 . 02
X
0.96
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Obr. 7-1: Poloha pdlov 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 nelinearnym modelom a predpokladame, ze lietadlo
sa pohybuje rovnomernym priamoc¢iarom pohybom. Vplyvom pdsobenia
aerodynamickych sil v nelineArnom modely dochadza k malym vychylkam okolo
pracovného bodu. Aby pilot nemusel pocas celého letu drzat’ riadiacu paku a pouzivat
silu na ustalenie tychto vychyliek si na riadiacich plochach lietadla umiestnené
dodato¢né plochy.

Horizontalny stabilizator je pevna riadiaca plocha umiestnena na chvoste lietadla.
Jeho ulohou je zabezpecit stabilitu lietadla tak, aby letelo priamo, bez zmien uhlu
pozdizneho sklonu. Vyskovka je vtomto pripade mala pohybliva riadiaca plocha
umiestnend 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 taki hodnotu vychylky stabilizatora,
aby lietadlo udrziavalo konstantnt rychlost’ a prikaz od riadiaceho systému pre riadenie
vyskovky bola nula (elevCmd).

Ked'ze v nelinedrnom 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 ustdlenom stave bude letiet bez vychyliek v horizontalnom smere.

8 POUZITIE KONVENCNYCH METOD PRE
NAVRH PARAMETROV REGULATORA

Autopiloty su systémy, ktoré ovplyviiuja ¢innost riadiacich ploch bez zasahu pilota. Pre
naSu potrebu navrhneme 3 druhy autopilota — pre udrzanie konsStantného 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 6 na zmenu vychylky vyskovky elev.
Prenosova funkcia tejto odozvy je nasledujuca:

6 7,882s° +5,4925* —0,17125 —5,366-107° ®1)

F = =
(P) elev  s° +3,15s* +2,9665 +0,08317s> +0,03128s +1,67.10°

Vidime, ze menovatel systému je rovnaky ako v pripade (7.12). Nemusime teda znova
vySetrovat’ stabilitu systému. Kym nepridame d’al§i pol systému, menovatel' budu mat
vSetky prenosové funkcie rovnaky.

Névrh regulatoru na udrzanie konstantného uhlu pozdizneho sklonu sme previedli
pomocou baliku SISO tool v Matlabe. Tento editor umoziiuje navrh rozlicnych druhov
regulatorov pomocou grafického prostredia a v realnom case zobrazuje pozadované
odozvy systému, hodnoty fazovej a amplitudovej bezpecnosti pripadne d’alSie. Na Obr.
8-1 vidime rozlozenie polov povodného systému, jeho fazova a amplitidova
bezpecnost’. Pre tento systém sme navrhli PI regulator tak, aby systém bol stabilny a
spifial poziadavky na riadenie. Prenosova funkcia PI regulatoru je nasledujiica:

s +1,256

F, ,p(s)=0,41252 (82)
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Obr. 8-1: Navrh 0 autopilotu — systém s autopilotom

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

©
pozadovana

& vyskovky

O autopilot
.\ P

Dynamika lietadla

© aktualna

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

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

PoZadovna hodnota

— Odozva systému

1-

)

Bl-mm-mmemmae-

L e

[Bap]elayy

time [s]

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

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

=
T T =) T
@ :
i=)
2 £
=E o I . Ho L L — .
W Qo m
= <
7 5 =
in £ L b
m 9 = — - = — G N S -
= 5 (=] w0 =
N m g 3
=] -
= o =) &
oo = 5
) S L 4 - ] T 4
= £ ;
i h ] i = = ;
' ' ' ' - £ v
' h h ' P £ ¢
H | | H = = R e ] L B o -
' h h ' = T =] :
' h h ' ] & :
' ' ' ' = <
' h h ' — = K %
: : : : 2 = £ : = = w :
' h : ' . ik 42K s S
....... L ! 4 L o g [ R e FE 5 L T T O
' 1 h ' £ 8 E £ £ c ;
H 1 1 H = = g . = = == :
= 5 %
H 1 1 H =) m
' h h ' ' : :
L gl =] = |l eas; 4
H 1 1 H e beey I :
H 1 1 H = z i i
....... H : . r = P . :
\ H 1 h ' H s 2 ¥l :
; : Rﬂ ; ; ; : : £ =gy S L I i
1 H U" 1 1 H H = F b
h ' h h h ' ' 3§ 3§
h ' h h h ' ' =) : :
h h h ' ' T E E
ﬂHH " " : " " i ST s o Lot s R 1
||||||| _||||||||.||||||||.|.|,|‘|.|r_| 1 .|||||||nu 1 i i
\ H ' ' ' ' [l — 8w £ £
1 H 1 1 1 1 H - 1 1
: : : : : : : = L.o....de IE I il
h ' h h h h ' o = : :
h ' h h h h ' i } §
h ' h h h h ' : ; :
h ' h h h h ' : i F
, H , , , , H : B :
1 1 1 1 1 1 1 [=1 1 1 = 1 1 1 o 1
~ e 9w ¥ o N - o« 3 8 8 3 g8 ©° 58°8 2 2
- = = -+ 2] e 5 = o =1
7

(Baplelaiy
[swn [Bapleude o [l

g0 a0 100

70
rneho modelu

a

B0
y neline

50
tirme [=]
ystupy

40
- vy

a0
0 autopilot

20

10

Obr. 8-6



Ten isty regulator sme zapojili na nelinearny model, ktory ma rovnaku blokovu
schému ako je na Obr. 8-2. Odozva nelinearneho modelu na rovnaku skokovu 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 konstantnej 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 vyslednu prenosovu funkciu.

us
rl(s) (8.3)
1314.1075° +5,763.10°s* +897.10°s" +4,782.10 5% +1,118.10 "5 +9,784.10"
57 +3,655° +4,541s° +1,566s* +0,07287s’ +0,015665” +8,348.10 " s

Je vidiet', ze menovatel je 7. radu, Co je vys§i rad ako v predchadzajucich pripadoch.
Urcime preto korene menovatela, aby sme si overili stabilitu systému:

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

~0,5

0

Vidime, ze v systému mame o jeden pdl na viac, ktory lezi v nule. Tento pol vznikol
pridanim £, ,,do systému. Pol, ktory je umiestneny v nule charakterizuje pridany
integrator (autopilot na udrzanie uhlu pozdizneho sklonu).

Rovnakym sposobom ako v predchadzajucom pripade sme navrhli nasledujuci PI
regulator:



0,2361
B p(8)= 3191”,7

(8.4)

Takto navrhnuty regulator sme otestovali na linearnom aj nelinedrnom modely.

Blokova schéma zapojenia ja na Obr. 8-7.

Vpoiadovana + /7 V autonilot serovimechanizmus
4 P motora
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—_— ’K /:—b © autopilot » Dyvnamika lietadla
-

Obr. 8-7: Blokova schéma zapojenia pre u autopilot

x 10_‘ Odozva linearneho modelu na skokovd zmenu parametru u
1 T T T T T
Odozva systému
PoZadovna hodnota
1 Sy Ny -

- |
E """""" AT TS T AT T TSI 1Tttt
= : :
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5 | | | | |
0 10 20 30 40 50 80

time [s]

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

Na Obr. 8-8 sme vykreslili odozvu systému v pripade, ze pozadujeme skokova
zmenu uhlu pozdiZneho sklonu z 0° na 5° v &ase 10s. Teda v rovnakom pripade ako
v predchadzajiucej kapitole. Rozdiel je vtom, Ze sme navrhli autopilot na udrzanie
konstantnej rychlosti v tomto pripade J' = 140 m/s. Z linearneho systému je vidiet, ze
systém roz§ireny o tieto autopiloty zvlada letiet konStantnou rychlostou a zarover
s vhodnou odozvou reagovat na skokovu zmenu 6. Vyska lietadla stupa, pretoze mame
vychylenu vySkovku. Rovnaké vysledky dosiahneme aj z nelinearneho modelu (Obr.
8-10 a Obr. 8-11).
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Odezva nelinearneho modelu pre udrZanie kenstantnej hodnoty parametru u
1415 I

Odozva systému
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Obr. 8-10: V autopilot (PI regulitor) - odozva nelineirneho modelu
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Obr. 8-11: V autopilot (PI regulitor) - odozva vystupov nelineirneho 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 nasledujucu odozvu systému:

F%(S):&:

elev(s) (8.5)

~ 7.4815° +4.0165> —747.95 10,28
s +315s" +2.9665° +0.08317s> +0,031285+1,67.10"°

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

Pri navrhu predchadzajucich regulatorov sme si mohli v§imnut nekonecné
stipanie vysky. Fyzikalna 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 ksaturacii. Tym odstranime prekmit a zlep§ime prechodovu
charakteristiku. Kedze rltool neumoziiuje navrh regulatorov pre nelinedrne systémy,
rozhodli sme sa pre experimentalne rieSenie. Navrhli sme nasledujice konStanty:

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

Blokova schéma zapojenia anti — windup:

v
—ﬂ;

H poZadovana B~ |

Ke L
A LN
Lb_r \_F/_I
£ N
\ P

P

Obr. 8-12: Anti - windup pre riadenie vySky H
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Takto navrhnuty regulator sme otestovali na lineArnom aj nelinedirnom modely
a ako je vidiet na problém so stipanim vysky sme Uspesne odstranili.

Him]

Odozva linedmeho modelu na udrZanie kon$tantnej hodnoty parametru H

6000 T T I
: : — Odozva systému
Pozadovna hodnota

5000
8000 bbb -
3000 f------eooo- e HESSSE R A — SIS -
2000 -oeeeee ] A S — AR A :
1000 f---- 4= ----- dermn e booenoiinies booooenoaas Rt -

. | | | i

0 50 100 150 200 250

time [s]

Obr. 8-13: Anti-windup linearneho modelu pre udrzanie konStantnej H
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Odozva wystupov nelinearneho modelu
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Obr. 8-16: Odozva vystupov nelinearneho modelu pre udrzanie konstantnej H

Na linearnom modely na Obr. 8-15 je vidiet, ze systém dosiahol pozadovanu
vysku v Case medzi 100s a 130s. Na Obr. 8-16 je v tomto Case vidiet prekmit vSetkych
sledovanych veli¢in. 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, mozeme navrhnut taky
riadiaci systém, ktory by reagoval rychlejsie a vhodnejsie ako pilot.

Pre indikdciu zmeny polohy taziska pocas letu sme sa rozhodli vyuzit dva
vyrazne sa meniace parametre. Uhol nabehu lietadla sa zmeni vplyvom pdsobenia
vacse] vztlakovej sily. Snahou riadiaceho systému je tito zmenu vyrovnat’ a tak systém
vySsle 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 tazisko menilo 0 0 az po 3 m. 3m je
hranica, kde uhol nabehu uz nemdze dosiahnut' vacsiu hodnotu. Pri dalSom posune
taziskom prekroc¢ime letovi obalku. 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.
Dalsim dolezitym parametrom je ¢as, za ktory zmena uhlu nabehu nastane. V pripade,
ze nastane zmena uhlu nabehu 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 nébehu 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

S e

e

~
o
T

Alpha [deg]
I
T

b
n
T

28F o e T e b

15l i i i i i
0 05 1 15 2 25 3
dCG [m]

Obr. 9-1: Priebeh zmeny uhlu niabehu pri zmene polohy Caziska
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elevCmd

25

Zmena polohy taZiska a prikaz na vyskovku

0 | | I | |
0 0.5 1 15 2 25 3
dCG [m]
Obr. 9-2: Priebeh zmeny prikazu na vyS§kovku pri zmene polohy taziska
Zmena polohy taZiska a trvanie zmeny uhlu ndbehu
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Obr. 9-3: Priebeh trvania zmeny uhlu nabehu pri zmene polohy taziska
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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 metody je vysvetlené v
kapitole (1.5). Z predchadzajtcej kapitoly je jasné, ze vstupmi do fuzzy systému budu:

dAoA — zmena uhlu nabehu, [deg]

elevCmd — akény zéasah systému na vySkovku [deg]

tChange — Cas, ktory uplynul medzi minimalnou a maximalnou hodnotou zmeny uhlu
nabehu, [s]

Vystupom bude odhadovana poloha taziska dCg [m].

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

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

tChange[s] dAoA[deg] elevCmd[deg] dCG[m]
113 477516 5,8845 0,5
15,1 5,8955 10,5391 1,0
17,6 6,5010 14,7173 1.5
19.6 6,8468 18,4451 2.0
213 7,0831 21,8088 25
228 7.1978 24.8791 3.0

Proces fuzzitkacie znamena priradit nameranym hodnotam vstupné veliCiny
pomocou funkcii prislu§nosti. Pod tabulkou je vzdy zobrazené pokrytie univerza
funkciami prislusnosti. Trojuholnikové funkcie prislusnosti s vzdy symetrické.
Nesymetrické zobrazenie je vadou pouzitého editoru.

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

Tabulka 10-2: Fuzzifikicia pre uhol nibehu

Néazov 1'1ngV1st1cke] Rozsah na univerzu T}fp o funkcie
premennej prislusnosti

nula -4.5-4,5 trojuholnikova
styri-sedem 4-54 trojuholnikova
pat-osem 5-6,6 trojuholnikova

sest-pat 6-7 trojuholnikova
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. stupeii prislusnosti

sest-osem 6,4—-72 trojuholnikova
sedem 6,9-17,1 trojuholnikova
sedem-dva 7-172 lichobeznikova

Zobrazenie funkcii prislugnosti

nula

styri-sedem pat-osem

sesi-pabest-osemdem sedem-

ve

dAoA

Obr. 10-1: dAoA pokrytie univerza

Pre prikaz na vyskovku je fuzzifikacia uvedena v Tabul'ka 10-3:

stupeii prislufnosti

Tabulka 10-3: Fuzzifkicia pre prikaz na vyskovku

Nazov lingvistickej | Rozsah na univerzu | Typ funkcie

premennej prislusnosti

nula -54-5,4 trojuholnikova
pat-osem 2,8-838 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

pat-osem

desat-pat strnact-sedem

osemnact-styri dvadsatiedna-osem

dvadsatstyri-osem

10 15

elevCmd

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

Tabulka 10-5.

Tabul’ka 10-4: Fuzzifikdcia 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 1541838 trojuholnikova
devetnast-sest 18,2-21 trojuholnikova
dvadsatjedna-tri 20,5-22,1 trojuholnikova
dvadsatdva-osem 22 -25 lichobeznikova

Zobrazenie funkcii prishusnosti

I I

A

‘ tChange

Obr. 10-3: tChange - pokrytie univerza
Tabulka 10-5: Fuzzifikicia pre zmenu polohy Caziska

Nazov 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 1,5-25 trojuholnikova
dva-pat 2-3 trojuholnikova
tri 2,5-3 lichobeznikova
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Zobrazenie funkcii prislu¥nosti

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

. stupen prislusnosti

dcG
Obr. 10-4: dCG - pokrytie univerza

Takto navrhnuty model na odhad aktualnej polohy taziska sme pomocou Fuzzy
toolboxu vytvorili v programe Matlab. Podl'a Tabul'ka 10-1 sme zaviedli nasledujuce
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 defuzzifikdcie centroid. To
znamena, ze v pripade, kedy systém nevie jasne rozhodnut’ o tom, do ktorej mnoziny
hodnoty patria, vyberie strednti 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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elevemd Fuzzy model odhadu dcG
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; tChange aktualnej polohy t'aziska
prikaz na R
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Obr. 10-5: Fuzzy odhad aktuilnej polohy t'aziska v nelinedrnom modely

Zmenu polohy taziska ovladame manuadlne pomcou prikazového riadku
v programe Matlab. Pomocou premenne; CG Var nastavime pozadovanu hodnotu
zmeny polohy taziska. Zmena v nelinearnom modely je nastavena tak, aby sa aktualna
hodnota taziska zmenila o hodnotu CG Var v Case 50 s. Pre zmenu polohy taziska
uvazujeme len kladné hodnoty. Daldim 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 pouzili pozadované parametre z nelinearneho
modelu.

Podmienky letu, pre ktoré budeme systém testovat st uvedené nizSie.
Predpokladame, ze lietadlo leti rovnomernym priamociarym letom.

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

d elev =0 [deg]
d stab =081 [deg]

Pozadovali sme zmenu polohy t'aziska v rozsahu od Om po 3m. Okrem okrajovych
bodov, pre ktoré sme navrhli pravidla, nas zaujimali aj iné body. Testovali sme systém
na nasledujice 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.

52



Fuzzy odhad polohy taZiska pri rychlosti nakladu 0.5 m/s
155 T T T I I I
: : : odhadovana poloha taziska
skuto€na poloha taZiska

1] VR SO A SRS M A
TV — SRR M— — S —

R s A ..

Poloha taZiska [m)]

| R R N i

|
12 125 13 13.5 14 14.5 15 15.5
Pozadovana poloha taZiska [m]

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

Tie isté hodnoty sme testovali aj pri zmene polohy t'aziska rychlostou 1 m/s a
3m/s. Hodnoty, ktoré systém urcil boli rovnaké, preto obrazky nebudeme uvadzat. Na
X-ove] osi je zobrazena pozadovana zmena polohy taziska. Poc¢iatocna poloha t'aziska
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 uréené fuzzy systémom sa od skutocného posunutia taziska lisi
najviac o0 0,8m. Je to dané nastavenim fuzzy pravidiel. Navrhneme preto novy fuzzy
systém, aby sme zvyS$ili 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 t'azisko
sa pohlo o “malo”. Pre rozsah od 4 deg po 24,8 deg sa tazisko pohlo o ,,vela“. Podobne
sme upravili funkcie prislusnosti pre premennu tChange. Ak zmena dAoA trvala menej
ako 10s, predpokladame trubulencie. Ak tChange bolo v rozsahu od 10s do 25s, potom
sa tazisko pohlo o ,,vela®“. Vykreslili sme rovnaka zavislost ako na Obr. 10-6. Vidime,
7e chyba odhadu sa znizila, maximalne dosiahne hodnotu 0,5m. Dal§im ladenim by
sme dosiahli eSte vysSiu presnost. Presnost’ 0,5m je dostacujuca, pretoze regulatory sme
navrhovali pre rozne polohy taziska s krokom 0,5m.



Fuzzy odhad polohy taZiska pr rychlosti nakladu 0.5 m/s
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Obr. 10-7: Odhad polohy t’aziska pomocou fuzzy syst
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11 UDRZANIE KONSTANTNEJ VYSKY
LIETADLA PRI ZMENE POLOHY TAZISKA

V pripade posunu taziska pocas letu, povodny riadiaci systém nestaéi na
vykompenzovanie vzniknutej poruchy. Navrhli sme preto nové konstanty autopilota pre
udrzanie uhlu pozdizneho sklonu. Pri navrhu bola v modely pouzita zmenena poloha
taziska. Experimentalne sme na nelinearnom modely doladili povodné konStanty tak,
aby odozva systému nemala vel'ky prekmit a reagovala dostatoCne rychlo. Navrhnuté
konstanty su zhrnuté v Tabul'ka 11-1:

Tabul’ka 11-1:Upravené konStanty regulatoru

dCG [m] K 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 2,1

Takto navrhnuté konStanty sme pomocou vyhladavacich tabuliek pridali do
linearneho modelu. V pripade zmeny polohy taziska si systém vybral prislusné hodnoty
parametrov regulatoru.

V nasledujucej casti uvedieme vysledky v pripade niektorych zmien polohy
taziska. VSetky odozvy su 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 0 0,5 m.
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Obr. 11-3: Udrzanie konstantnej vySky v pripade dCG 0,5 m — pévodny regulitor
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Obr. 11-4: Akény zasah v pripade dCG = 0,5 m



Odozva wstupov nelinearneho 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 zaroven vybral spravny regulator. Regulator splnil vsSetky poziadavky — udrzal
konstantnu vysku letu a reagoval dostato¢ne 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 tazisko pohlo o 2 m.
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Obr. 11-6: Odhad polohy Caziska v pripade dCG =2 m
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Na Obr. 11-6 vidime, ze pozadovana zmena polohy taziska bola o 2 m.
Odhadnuta poloha t'aziska 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 dokazali udrzat' konstantnti 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 tazisko pohlo o 3 m.
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Obr. 11-11: Odhad polohy taziska 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 letove;j
obalky tohoto lietadla, preto je potreba urCenia novej polohy s Co najvacSou prenostou.
Aj napriek chybe 0,2 m systém reagoval vhodne.

11.4 Reakcia systému na turbulencie

Ak do riadiaceho systému lietadla zavedieme systém na urcenie aktudlnej polohy
taziska, je potreba aby reagoval iba vo chvili, kedy je jeho Cinnost’ odévodnena. 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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Odozva vystupov nelinedrneho modelu pri zmene polohy taZiska

= 4 ; : : : : : :
o '
s :
B I CECTTTTT REPRFTER PERRRERRFEP,
= ;
= 5 1 | l
0 50 100 150 200 250 300 350 400
time [s]
=
=
= .
i 1
[= N 1
= g 1 I I I I I I
0 50 100 150 200 250 300 350 400
time [s]
140 5 T T T T T T T
140 s
139.5 i | | i i | |
0 50 100 150 200 250 300 350 400
time [s]
3
x 10
5 I T T I I T T
20 f iy
= . | I
5 1 l l l l l l
0 50 100 150 200 250 300 350 400
time [s]
Obr. 11-19: Odozva vystupov v pripade turbulencii
Odhadnuta a skutotna zmena polohy taZiska
12.0407 T T T T T T T
Zadana zmena polohy taZiska
— Odhadovana zmena polohy taZiska
12.0406 -------- [REEEELEE IREEERELD foo-ooo- R EEREERERE Amoneone - E
12.0405
_12.0404
E
[1:]
=
B 12,0403
[1:]
=
o
a
12.0402
12.0401
12.04
19 0399 I I I I I I I
0 50 100 150 200 250 300 350 400

time [s]

Obr. 11-20: Odhad polohy t’aziska v pripade turbulencii poc¢as stapania
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Odozva wstupov nelinearneho modelu pri zmene polohy taZiska
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Obr. 11-23: Odozva vystupov v pripade turbulencii pocas stipania
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12 ZAVER

Diplomova praca je zamerana 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 sluzia 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 tedrie, ktory sluzi pre vytvorenie linearneho modelu lietadla.
Uvedené su aj teoretické poznatky k PID regulatorom. Z adaptivnych pristupov su
popisané¢ samocCinne sa nastavujuce regulatory (STC) aregulatory s referenénym
modelom. Dalej sa venujeme zakladom fuzzy logiky.

Samocinne sa nastavujice regulatory vyzaduju, aby parametre procesu boli
konsStantné a nezname. V pripade, ze mame parametre procesu zndme, musi ich zmena
byt pomalSia nez je rychlost procesu adaptacie. Zmena parametrov lietadla v pripade
zmeny polohy taziska nastane velmi 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 zakladne
regulatory — autopiloty pre udrzanie uhlu pozdizneho sklonu, konitantnej letovej
rychlosti a nakoniec pre udrzanie konStantnej vysky. Prvotny navrh prebiehal na
linearnom modely. Navrhnuté systémy sme overili aj na nelineArnom modely
a vysledky sme porovnali.

Kric¢ovym bodom pre ustalenie vysky lietadla v pripade zmeny polohy t'aziska je
urcenie aktualnej polohy taziska. Pre tento odhad sme sa rozhodli vyuzit' fuzzy systém.
Vytvorili sme systém stromi vstupmi ajednym vystupom - odhadovanou polohou
taziska.

Zmenou polohy taziska sa zmeni rozlozenie posobiacich sil a momentov.
P6vodne nastavené autopiloty tuto zmenu nedokazu vykompenzovat. Na simulaciach
sme zistili, Ze nova dynamika systému je najvyraznejSie ovplyviiovana 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 réznych poloh taziska a reakciu navrhnutého
systému. Fuzzy systém urcil novu polohu taziska prevazne presne. Presnost je mozné
zvy$it vhodnej§im nastavenim interferenénych pravidiel fuzzy systému. Navrhnuté
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regulatory dokézali vykompenzovat zmenu polohy taziska lepSie nez povodne
navrhnuty regulator.

Nakoniec sme do systému pridali simulaciu turbulencii, ktoré st v praxi vel'mi
Casté. Je ukazané ako novy systém reaguje v pripade konstantnej letovej vysky
a turbulencii. Systém na odhad polohy taziska vyhodnotil nulovii zmenu, ¢o je spravne.
V dalSom priklade je ukazany priklad turbulencii v pripade stipania lietadla, opat
s uspesSnym 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
situacia je vel'mi stresujica. To vyrazne zvySuje pravdepodobnost zlyhania pilota.
V pripade zaradenia takéhoto systému do lietadla by sa dalo predist’ katastrofalnym
nasledkom.
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Zoznam pouzitych symbolov

Skratka/Symbol Jednotka
X -

y -

7z -

0 [deg]
¢ [deg]
4 [deg]
o [deg]
B [deg]
p [rad/s]
q [rad/s]
r [rad/s]
a, [ms™]
a, [ms™]
D [N]

Z [N]

Y [N]
My [Nm]
M, [Nm]
My [Nm]
4 [deg]
Vs [deg]
S, [deg]
S, [deg]
S, [deg]
F [N]
XYZ -
XYZ -
0,0,,0, [rad/s]
M M, M, [Nm]
m [ke]
14 [ms™]
u [ms™]
A -

B -

C -

Popis

pozdizna stradnicové os
priecna suradnicova os
kolmé suradnicova os

uhol pozdizneho sklonu
uhol prie¢neho naklonu
kurz

uhol nabehu

uhol vybocenia

klonenie

klopenie

zataCanie

normalové linearne zrychlenie
stranové linearne zrychlenie

odporova sila

vztlakova sila

stranova sila

klonivy moment

zataCavy moment

klopivy moment

uhol zostupu vo vertikalnej rovine
uhol zostupu v horizontalnej rovine

vychylka vyskovky
vychylka kridielok
vychylka smerovky

vyslednica pdsobiacich sil

zlozky Zemského suradnicového systému
zlozky lietadlového stradnicového
systému

zlozky uhlovej rychlosti

zlozky momentu hybnosti

hmotnost’ lietadla

rychlost’ taziska lietadla (v rovniciach)
rychlost’ letu (v modely, praktickej Casti)
matica vntaronych véazievb systému
matica vazievb systému na vstup
vystupna matica



matica priamych vézieb vystupov
vstupy

vystup systému

proporiconalna zlozka regulatoru
integracna zlozka regulatoru

derivacna zlozka regulatoru

zosilnenie regulatoru

integracna ¢asova konStanta regulatoru

derivacna Casova konstanta regulatoru
regulacna odchylka

ak¢ny zéasah

na
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