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AUTOMATYCZNA STABILIZACJA LOTU
SAMOLOTU O KONFIGURACJI NIEKLASYCZNE]

Samolot zbudowany w konfiguracji nieklasycznej moze wykazywaé niestatecz-
nos¢ w pewnych obszarach obwiedni lotu dla pewnych konfiguracji masowych lub
by¢ catkowicie niestatecznym. W celu uzyskania wigkszej efektywnosci aerody-
namicznej s3 budowane samoloty o konfiguracji innej niz klasyczna. Jedna z ta-
kich konfiguracji jest konfiguracja latajacego skrzydta bez wyraznie zaznaczonej
bryty kadtuba lub bryla kadtuba wkomponowana w bryle ptata. Potozenie $rodka
masy jest jednym z parametréw wymiarujacych stateczno$¢ kazdego samolotu. Pa-
rametr ten decyduje o wlasciwosciach pilotazowych samolotu oraz determinuje
odporno$¢ uktadu automatycznego sterowania. Ze wzgledu na niekonwencjonalna
konfiguracje¢ ptatowca latajace skrzydla bywaja niestateczne. Ponadto w duzych
samolotach ma si¢ do czynienia z przemieszczaniem si¢ $rodka masy, ktéry dodat-
kowo wptywa na destabilizacj¢ samolotu. W pracy zostat przedstawiony wptyw
wedrowki Srodka masy na stateczno$¢ samolotu o konfiguracji nieklasyczne;.
Przedstawiono réwniez struktur¢ uktadu automatycznego sterowania dla tego sa-
molotu oraz wyniki badan wptywu potozenia $rodka masy na efektywno$¢ uktadu.

Stowa kluczowe: latajace skrzydta, sterowanie, srodek masy, wlasciwosci pilota-
zowe

1. Wprowadzenie

Obecnie zdecydowana wigkszo$¢ samolotéw jest budowana w uktadzie
klasycznym, ktérego gtéwnymi cechami sa: symetria wzgledem pionowej ptasz-
czyzny podtuznej, posiadanie kadluba, ptata nosnego, statecznikOw poziomego
i pionowego umieszczonych w czesci ogonowej samolotu oraz posiadanie kla-
sycznej konfiguracji powierzchni sterowych (lotki, ster kierunku i ster wysoko-
$ci). W celu uzyskania wigkszej efektywnosci aerodynamicznej sa budowane
samoloty o konfiguracji innej niz klasyczna. Jedng z takich konfiguracji jest
konfiguracja latajacego skrzydia. Samoloty tego typu maja ksztalt skrzydta bez
wyraznie zaznaczonej brylty kadtuba (flying-wing) [1-3]; bryta kadtuba moze by¢
wkomponowana w bryle plata (blended body, blended wing) [3-5]. W wigkszo-
sci przypadkéw samoloty tego typu sa budowane réwniez w konfiguracji bez-
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ogonowca, czyli nie posiadaja statecznika pionowego, poziomego lub obu sta-
tecznikéw. Rozwigzanie takie catkowicie zmienia sposéb sterowania samolotem,
ktore jest realizowane przez powierzchnie sterowe (klapy) umieszczone na kra-
wedzi splywu ptata (flying-wing) oraz na krawedzi sptywu kadtuba (blended
body).

W ostatnim czasie wzrosto zainteresowanie budowa dlugodystansowych
samolotéw komunikacyjnych o uktadzie latajacego skrzydta [6, 7]. Przewiduje
sie, ze gldwna zaleta takiego liniowca bedzie mniejszy koszt eksploatacji ze
wzgledu na zwarta konstrukcje o powierzchni kilku tysigcy metréw kwadrato-
wych, ktéra pomiesci blisko tysigc pasazeréw. Jednym z wazniejszych zagad-
nien zwigzanych z budowa takiego statku powietrznego jest statecznos¢ i ste-
rowno$¢. Ze wzgledu na niekonwencjonalng konfiguracje platowca latajace
skrzydta bywaja niestateczne. Ponadto w duzych samolotach ma si¢ do czynie-
nia z przemieszczaniem si¢ Srodka masy, ktéry dodatkowo wplywa na destabili-
zacj¢ samolotu. Wedréwka $rodka cigzkosci jest spowodowana zmniejszaniem
si¢ ilosci paliwa w zbiornikach, ale w przypadku tak duzego samolotu moze by¢
rOéwniez wynikiem nieréwnomiernego rozmieszczenia pasazerow w kabinie.
W normalnym locie pasazerowie beda rozmieszczeni réwnomiernie. Nalezy
jednak przewidzie¢ sytuacje zagrozenia (np. pozar), w ktdrej pasazerowie beda
si¢ przemieszcza¢ w sposoOb niekontrolowany w miejsca nieobjete tym zagroze-
niem. Dlatego budowa tak duzych samolotéw o konfiguracji nieklasycznej sta-
wia szczeg6lne wymagania co do statecznos$ci, ktéra moze by¢ zapewniona tylko
dzieki uktadom automatycznego sterowania.

W pracy przedstawiono analize¢ wptywu wedréwki Srodka cig¢zkosci na
wtasciwosci dynamiczne ruchu podluznego duzego samolotu pasazerskiego
zbudowanego w konfiguracji latajacego skrzydta. Zaproponowano dwa rozwia-
zania uktadu automatycznej stabilizacji oraz pokazano analize¢ ich efektywnosci
dla réznych potozen s$rodka cigzko$ci. Na koniec przedstawiono symulacje nu-
meryczng lotu sterowanego.

2. Dynamika samolotu

Przedmiotem badaf byt duzy samolot pasazerski (powierzchnia nosna réw-
na dwa tysigce metréw kwadratowych, masa pi¢¢set ton) w uktadzie latajacego
skrzydta. Samolot do sterowania wykorzystuje zespdt klap rozmieszczonych na
catej powierzchni sptywu. Centralna klapa jest wykorzystywana jako ster wyso-
kosci do sterowania pochyleniem samolotu. Do badan zostat wykorzystany nie-
liniowy model samolotu, ktéry przedstawia réwnanie w postaci [5]:

x=f(x)+£,(x,8)+£(x, d;) (1)

gdzie: f; — wektor funkcji obcigzen od sit i momentéw sit bezwtadnosci, cigzko-
$ci oraz aerodynamicznych,
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f, — wektor pochodnych sity i momentu aerodynamicznego od stero-
wania,

f; — wektor sit i momentéw od napedu,

& - wektor sterowania powierzchniami aerodynamicznymi,

Or — wektor sterowania zespotem napedowym: wektory stanu X zawiera-
ja predkosci liniowe 1 katowe, katy orientacji przestrzennej oraz
pozycje samolotu.

Na podstawie tego modelu opracowano zlinearyzowany bezwymiarowy [8]
model ruchu podtuznego samolotu w locie z mata predkoscia na matej wysoko-
$ci w postaci:

g, ..

— =AX, +Bu 2
df L L @
P L U ) R e O 3)

u, U, 2U, c

gdzie: u - predkos¢ podiuzna,
w — predkos¢ pionowa,
g — predkos¢ katowa pochylania,
6 - kat pochylenia,
Uy — predkos¢ podtuzna w stanie ustalonym,

¢ - Srednia cieciwa aerodynamiczna,
u; — warto$¢ wychylenia steru wysokos$ci odniesiona do warto$ci mak-
symalnej
o
u, =2k @)
o
E max

W celu zbadania wtasciwosci dynamicznych model samolotu zlinearyzo-
wano dla 11 réznych potozen $rodka ciezkosci wzdluz osi podtuznej samolotu
Ax,: dla potozenia referencyjnego 0% oraz przesunigtego o +2,5%, +5%, £10%,
+15%, £20%, przy czym znak minus okresla przesuni¢cie do przodu, a znak plus
do tylu. Za referencyjne potozenie §rodka cigzkosci przyjeto potozenie dla mak-
symalnej masy startowej przy réwnomiernym roziozeniu tadunku. Do analizy
przyjeto samolot z maksymalng masg tadunku oraz zbiornikami paliwa wypet-
nionymi w 30%. Przeprowadzone analizy wykazaty, ze postacie ruchu podiuz-
nego analizowanego samolotu r6znig si¢ od postaci ruchu samolotu klasycznego.
Na rysunku 1. pokazano przebiegi czesci rzeczywistych i urojonych warto$ci
wlasnych w zaleznoS$ci od potozenia $rodka cigzkosci. W odréznieniu od samo-
lotéw klasycznych ruch podtuzny wykazuje trzy postacie: dwie pierwszego rzg-
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du A; i A, oraz jedng drugiego rzedu A;, chociaz ta ostatnia przeksztalca si¢
w dwie postacie pierwszego rzedu przy kilku procentowym przesunigciu Srodka
ciezko$ci w przdd. Analiza wektorow wtasnych wykazata, ze trzecia postaé ru-
chu ma wptyw gtéwnie na predkos¢ podtuzna oraz kat pochylenia, czyli wyka-
zuje cechy ruchu fugoidalnego. Posta¢ druga istotnie wptywa na predkos¢ pio-
nowa, natomiast ma znikomy wptyw na predko$¢ podituzng. Pierwsza postad
istotnie wptywa na kat pochylenia, jednak jej wptyw na predko§¢ pochylania
i wzdluzna, zwlaszcza dla przesunigcia srodka cigzkosci do przodu, jest mata.

a) b)
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Rys. 1. Warto$ci wtasne: a) 4, 4,, b) 43
Fig. 1. Eigenvalues: a) A, 4,, b) 43

Pierwsza posta¢ A; jest stateczna dla s$rodka ci¢zko$ci przesunigtego
w przdd wzgledem potozenia referencyjnego. Dla potozenia referencyjnego oraz
przy przesunieciu $rodka cigzko$¢ w tyl postaé ta staje sie niestateczna. Druga
postaé¢ A, jest stateczna w calym zakresie zmienno$ci potozenia $rodka cigzko-
$ci. Trzecia posta¢ ruchu reprezentowana przez A; ma charakter oscylacyjny. Dla
srodka ciezko$ci przesunigtego w tyt oraz w przéd o wiecej niz 10% postac ta
jest stateczna. Miedzy —10% a 0% postac trzecia jest niestateczna, przy czym
w okolicach 2,5% przestaje by¢ postacia drugiego rzgdu. W obszarze tym wyod-
rebniaja si¢ dwie postacie pierwszego rzedu As; i Ay, z czego pierwsza jest nie-
stateczna. Na rysunku 2. pokazano czasy sttumienia do potowy i zdwojenia am-
plitudy dla poszczegdélnych postaci ruchu. Wraz z przemieszczaniem si¢ $rodka
ciezkosci od skrajnego przedniego potozenia do tylu czasy sttumienia amplitudy
postaci pierwszej i trzeciej rosng, a postaci drugiej maleje. Zblizajac si¢ do poto-
Zenia referencyjnego pierwsza posta¢ ruchu staje si¢ niestateczna, w zwigzku
z tym czas zdwojenia amplitudy osigga wartosci ekstremalne, po czym maleje
w sposéb wyktadniczy. W przypadku trzeciej postaci ruchu czas zdwojenia
wystepuje w mniejszym przedziale i pojawia si¢ nieco wcze$niej (miedzy —10%
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a 0%), niz w przypadku postaci pierwszej. Okres oscylacji trzeciej postaci ruchu
znacznie wzrasta dla Ax, w poblizu —-5% i 0%, co jest zwigzane z rozbiciem na
dwa ruchy nieoscylacyjne (rys. 3.). Na rysunku 4. przedstawiono warto$¢ wy-
chylenia steru wysokosci, ktéra zapewnia wyréwnowazenie (trymowanie) samo-
lotu dla poszczegblnych przesunie¢ Srodka ciezkoSci. Wykres ten pokazuje, ze
dla przesunigcia $rodka ciezko$ci o wigcej niz 10% do tylu wyr6wnowazenie
samolotu nie jest mozliwe ze wzgledu na przekroczenie maksymalnych katéw
wychylenia steru wysokosci.

a) b)

30

25 05 — — 4 — — —1— — — — — - zdwojenie + - — —1— — —

— —_ L _ - _ e ) P |
% 2 | |
5 15 S I O B
E £ | |
£ 0 | ER W R e
%‘ % tlumienie do polowy :
Hs = R
« o9 | | |
= = I s i Bty
0 | | |
Bl el il St |
| | |
5 R T
| | Ag
10 1 1
-0.2 0.05 0.1 0.15 0.2
Rys. 2. Czas zdwojenia/ttumienia amplitudy: a) 4;, A, b) 4;
Fig. 2. Doubling time of amplitude: a) 4;, 4, b) 43
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Rys. 3. Okres oscylacji A3 Rys. 4. Wychylenie steru wysokos$ci
Fig. 3. Oscillation period A3 Fig. 4. Elevator displacement

Z analizy wynika, ze ruch podtuzny badanego samolotu jest stateczny jedy-
nie dla $rodka ciezko$ci przesunigtego o wiecej niz 5% w przdd. Przesunigcie
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srodka ciezko$ci do tytu powoduje, ze samolot jest niestateczny, a czas zdwoje-
nia amplitudy pierwszej postaci ruchu maleje. Optymalne wydaje si¢ przesunig-
cie srodka ciezkosci do przodu o okoto 5%. W tym obszarze tylko trzecia posta¢
jest niestateczna, ale czas zdwojenia amplitudy jest dos¢ dtugi. Ponadto w obsza-
rze tym kat wychylenia steru wysoko$ci potrzebny do wyréwnowazenia samolo-
tu jest najmniejszy, co poprawia wlasciwosci pilotazowe i redukuje zuzycia pa-
liwa.

3. Automatyczna stabilizacja samolotu

Ze wzgledu na niestateczno$¢, jaka wykazuje badany samolot, zbadano
zachowanie si¢ dwoch przyjetych uktadéw automatycznej stabilizacji. Pierwszy
uktad U, jest typowym uktadem stabilizacji dla samolotéw o obnizonej statecz-
nosci (relaxed stability) [9], ktérego schemat pokazano na rys. 5. Drugim roz-
wazanym rozwigzaniem U, byt uklad sterowania posredniego [10] (rys. 5.). Pa-
rametry obu uktadéw zostaly dobrane dla referencyjnego potozenia srodka ci¢z-
kosci.

a) b)
% 3 Ko/ (> Cy ()| Cq [

% % Kifs (3 " - - -

. f — - 9 | Fe > ke
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Rys. 5. Schematy uktadéw stabilizacji: a) Uy, b) U,

Fig. 5. The flowcharts of stabilization systems: a) Uy, b) U,

Zaproponowane rozwigzania ukladu stabilizacji zostaly poddane analizie
w celu zbadania wptywu wedréwki srodka ciezkoSci na ich efektywnos¢. Na
podstawie wnioskOw z analizy stateczno$ci samolotu przyjeto, ze badania ukta-
dow stabilizacji zostang przeprowadzone jedynie dla przesunie¢ $rodka ciezko-
sci od —10% do +5%. Charakterystyki impulsowe uktadéw pokazano na rys. 6.,
a charakterystyki skokowe na rys. 7. Charakterystyki impulsowe pokazuja, ze
oba uktady dobrze radzg sobie ze stabilizacja pochylenia mimo zmiany potoze-
nia Srodka cigzkosci, przy czym uktad sterowania posredniego U, reaguje szyb-
ciej 1 nieco doktadniej niz U,. Charakterystyki skokowe pokazuja, ze uktad ste-
rowania posredniego nadaje si¢ do sterowania predkoscig pochylania. W odréz-
nieniu od uktadu pierwszego jest on stabilny, chociaz jego stabilno$¢ jest wraz-
liwa na przesunigcie Srodka cigzkosci.

Oproécz analizy stabilno$ci zbadano réwniez zachowanie samolotu wypo-
sazonego w uktad stabilizacji w locie sterowanym. W tym celu przeprowadzono
symulacje sterowania pochyleniem samolotu, wykorzystujac nieliniowy model
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q [bezwymiarowe]
q [bezwymiarowe]

Rys. 6. Odpowiedz impulsowa dla uktadu stabilizacji: a) Uy, b) U,

Fig. 6. The impulse response for stabilization system: a) Uy, b) U,
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Rys. 7. Odpowiedz skokowa dla uktadu stabilizacji: a) Uy, b) U,
Fig. 7. The step response for stabilization system: a) Uy, b) U,

samolotu. Zarejestrowano zmian¢ bezwymiarowej predkosci katowej pochylenia
oraz zmian¢ wychylenia steru wysokosci (stosunek kata wychylenia do maksy-
malnej warto$ci wychylenia) dla réznych warto$ci przesunigcia $rodka cigzko-
$ci. Na rysunku 8. pokazano wyniki dla samolotu bez ukladu stabilizacji.
W przypadku tym zasymulowano sinusoidalng zmian¢ kata wychylenia steru
wysoko$ci o amplitudzie 0,16 i czestosci 0,2 rad/s. Jak mozna zauwazy¢, samo-
lot jest sterowalny w obszarze stabilnym, czyli dla przesunigcia $rodka ciezkos$ci
wigkszego 1 réwnego —5%. Wykonano réwniez testy sterowania samolotem
z wykorzystaniem uktadu stabilizacji U, (rys. 9.) oraz U, (rys. 10.).
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Rys. 8. Lot bez uktadu stabilizacji: a) predkos$¢ pochylania, b) wychylenie steru

Fig. 8. Flight without stabilization system: a) pitch rate, b) control surface displacement
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Rys. 9. Lot z uktadem stabilizacji U;: a) predkos$¢ pochylania, b) wychylenie steru
Fig. 9. Flight with U, stabilization system: a) pitch rate, b) control surface displacement

Testy polegaly na utrzymaniu zadanej predkos$ci katowej pochylania, ktorej
warto$¢ zmienia si¢ sinusoidalnie z amplitudg 0,05 rad/s (warto$¢ bezwymiaro-
wa 0,008) i czestoscia 0,2 rad/s. Wyniki pokazuja, ze odpowiedz uktadu posred-
niego U, w poréwnaniu z uktadem U, na zmiang¢ predkosci katowej pochylania
jest identyczna niezaleznie od potozenia srodka ciezkosci, chociaz amplituda
odpowiedzi jest o ok. 15% mniejsza od zadanej. Ponadto mozna zauwazy¢, ze
oba uktady umozliwiaja stabilizacje lotu, o ile kat wychylenia steru wysokosci
nie osiggnie warto$ci maksymalnych.
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Rys. 10. Lot z uktadem stabilizacji U,: a) pregdko$¢ pochylania, b) wychylenie steru
Fig. 10. Flight with U, stabilization system: a) pitch rate, b) control surface displacement

4. Podsumowanie

Badany samolot o konfiguracji latajacego skrzydia jest niestateczny dla
polozenia $§rodka ciezkoSci w otoczeniu wartosci referencyjnej, wynikajacej
z zatozen konstrukcyjnych. W przypadku tym optymalne potozenie srodka ci¢z-
ko$ci musi by¢ kompromisem pomiedzy stateczno$cia samolotu zalezng od po-
tozenia $rodka cigzko$ci, a sterowno$cia determinowang przez warunki wyréw-
nowazenia samolotu w locie ustalonym. Wykorzystanie uktadéw automatyczne-
go sterowania do stabilizacji samolotu umozliwia jego lot mimo niestatecznosci.
Jednak ich efektywno$¢ zalezy do przemieszczenie $rodka cigzkosci. W zwigzku
z tym konieczne jest zastosowanie bardziej ztozonych uktadéw sterowania ak-
tywnego [9].
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AUTOMATIC FLIGHT STABILITY OF NONCLASSICAL
AIRCRAFT CONFIGURATION

Abstract

Aircraft built in non-classical configuration can reveal instability in some areas of the flight
envelope, for some mass configuration or can be completely unstable. In order to achieve greater
aerodynamic efficiency the aircrafts different from classical configuration have been constructed.
One of these configurations is flying wings construction without sharply outlined fuselage body. In
different configuration the fuselage body is composed in aerofoil body. The position of the centre
of mass is one of the parameters that decide on the stability of each airplane. It determines the
aircraft handling qualities and robustness of aircraft automatic flight control system. Due to non-
conventional airframe configuration the flying wings are unstable. Furthermore, in large aircrafts
occurs displacement of the centre of mass which additionally destabilizes the aircraft. In the paper
the influence of the centre of gravity position on stability of the aircraft of nonclassical configura-
tion has been presented. Furthermore, the structure of the automatic flight control system, and the
results of the influence of the centre of mass position on system efficiency changes are also pre-
sented.

Keywords: flying wings, control, centre of mass, handling qualities

DOI:10.7862/rm.2013.31

Otrzymano/received: 15.09.2013
Zaakceptowano/accepted: 22.10.2013



