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Streszczenie

W pracy przedstawiono idee dziatania automatycznego sterowania lotem wzdtuz trajektorii
wyznaczonej przez zatozony profil ruchu obiektu. Opisano sposéb formutowania kinematycznych
warunkow definiujqcych ztoZzony, przestrzenny manewr. Wykorzystujgc metody symulacyjne prze-
prowadzono przyktadowq analize wptywu wielkosci strefy nieczutosci na doktadnos¢ toru lotu.
Przedstawiono problemy zwiqzane z poszukiwaniem szerokosci strefy nieczutosci optymalnej pod
wzgledem najmniejszego btedu realizacji zadanej trajektorii. Podjeto badania doktadnosci toru
lotu na rozbieznosci pomiedzy wybranymi wartosciami zmiennymi stanu lotu a ich wielkosciami
zatozonymi dla wczesniej wygenerowanego manewru. Analizowano btedy utrzymania samolotu
wzdtuz zadanej trajektorii pod wptywem wybranych wewnetrznych zaktécen i jednoczesnie wy-
stepujqgcych cyklicznych podmuchéw wiatru. Btedy potozenia samolotu w przestrzeni zalezaty od
intensywnosci zaktdcen i ich rodzaju oraz od fazy realizowanego manewru.

WSTEP

W rozwazaniach jakos$ci dziatania automatycznego uktadu sterowania ruchem samolotu
brane sg pod uwage rozne kryteria w zaleznosci od zadan jakie sg stawiane wybranemu obiek-
towi. Jednym z istotnych czynnikéw jaki powinien by¢ uwzgledniany we wspomnianej ocenie
jest wrazliwo$¢ sterowanego lotu samolotu na zaktdcenia i doktadnosci z jakg utrzymywane sa
wybrane zmienne opisujgcych ruch obiektu wzgledem wartoSci zadanych. Przy ocenie przydat-
nos$ci wybranej metody automatycznego sterowania samolotem istotny jest stopien wrazliwosci
na réznego rodzaju odstepstwa od przyjetych wczes$niej warunkéw lotu. W pracy skupiono sie
na badaniu doktadnosciach toru lotu samolotu, na ktéry oddzialywajg ré6znego rodzaju zakto-
cenia. Przedstawione w dalszej cze$ci pracy wymagania na przebieg ruchu sg znacznie trudniej-
sze do osiggniecia [2] i [8] niz np. Zadanie, zeby wybrany obiekt doleciat wzdtuz dowolne;j
trajektorii do zadanego celu i osiggnat go z okreslong doktadnos$cig. Mozliwos$¢ spetnienia po-
stawionych wymagan upatrywana jest w opisanej ponizej koncepcji struktury automatycznego
sterowania lotem z wykorzystaniem generatora manewrow. Praktyczng weryfikacja przepro-
wadzonych rozwazan byty wyniki obliczen symulacji numerycznej ruchu samolotu wzdtuz ar-
bitralnie przyjetej trajektorii dla wybranego przyktadu ztoZzonego manewru. Poréwnano
przebieg ruchu w sytuacji wystepowania seryjnych podmuchdw wiatru z ré6znymi jego predkos -
ciami oraz roznymi wewnetrznymi zaktoceniami.
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IDEA AUTOMATYCZNIE WYKONYWANEGO MANEWRU

Sposob dziatania zaproponowanej w pracy idei automatycznego sterowania ruchem samolotu
wykonujgcego zadany ztozony manewr przedstawiono na rysunku 1. Uktady wykonawcze
zapewniaja wymagane potoZenie katowe powierzchni sterowych samolotu (ster wysokosci (),
kierunku () i lotki (;)) oraz regulacje uktadu napedowego (7). Powyzszymi uktadami steruje
wektor u, stanowiacy sume zgodnie ze wzorem (1) wektora z bazy manewrdw u oraz wektora
ug uzyskanego z przyjetych praw sterowania.

Rys. 1. Schemat idei automatycznego sterowania ruchu samolotu dla zadanego, ztoZonego manewru

- o .,. ’. ;

Wektor ug ma za zadanie przeciwdziatanie wptywom wewnetrznych i zewnetrznych zaklocen,
ktére mogg powodowacé miedzy innymi ruch obiektu niezgodny z przyjetymi zatozeniami. Uchyb
Ax stanowi roznice pomiedzy aktualnie zmierzonymi zmiennymi stanu samolotu Xp
a wartoS$ciami zadanymi X; pobranymi z bazy manewrow. Dodatkowo do wyznaczania uchybu
wykorzystywany jest btad przestrzennej trajektorii d wyliczany na podstawie wspétrzednych
aktualnie zmierzonego potozenia samolotu [x p,y1p, Z1 pl i referencyjnym potozeniem [x1;,¥14.
Z1¢] odczytanym z bazy manewrow. Wartos¢ btedu d jest poddawana ograniczeniom w bloku
SN i rézniczkowaniu w bloku s. Generator manewréw metodg symulacyjng wylicza kolejne
wartoS$ci wektora sterowan ug; i zmiennych stanu X; i zapisuje je z przyjetym krokiem czasowym
do bazy manewréw.
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PRAWA STEROWANIA DLA AUTOMATYCZNEGO
STEROWANIA RUCHEM SAMOLOTU

Automatyczne sterowanie ruchem wzdtuz zadanej trajektorii odbywa sie w czterech kanatach
wedtug przedstawionych praw sterowania (2) do (5). Sa to nieco inne réwnania niz stosowane
w typowej stabilizacji ruchu samolotu [4], [10] oraz r6znig sie w sposo6b istotny wyrazeniami
zawartymi w réwnaniu kanatu przechylania i odchylania.

., @

(3)
(4)

(5)

Warto$ciami zadanymi sg elementy wektora zmiennych stanu z indeksami G, ktoére zgroma-
dzono w bazie manewréw. Obliczania wsp6tczynnikow wzmocnienia praw sterowania przepro-
wadzano metoda LQG [1], [9] w oparciu o catkowy wskaznik jakosci sterowania [4], [7].

Wyrazenia i [ - - vvania (3) i (4) posiadaja nie ze-
rowa wartos¢ gdy spetniony jest warunek dj, > g, w ktorym g, jest zalozonym otoczeniem wokot
trajektorii. Wielko$¢ ¢, odpowiadajaca strefie nieczutosci (blok SN - na rys. 1) - wprowadzana
jest w celu zapobiegania zbyt czestym witaczeniom uktadéw wykonawczych. Jest to sposéb za-
pobiegania nadmiernemu zuzyciu ruchomych elementéw serwomechanizmoéw. Im wieksza war-
to$¢ g, tym z jednej strony mniejsza czestotliwos¢ wiaczania uktadu wykonawczego ale z drugiej
strony mozna spodziewac sie narastania btedu trajektorii. Wptyw wielkosci strefy nieczutosci
zostanie przedstawiony w dalszej cze$ci artykutu.

Btad realizacji trasy w ptaszczyznie poziomej okreslany jest zgodnie ze wzorem (6) w odnie-
sieniu do najblizszego punku trajektorii:

Pierwsza pochodna btedu trajektorii po czasie wyliczana jest z definicji wedtug wzoru:

(7)

Dodatkowo naktadane sg ograniczenia A®; < A®y, . oraz AY; <AV, .., gdzie AD, o
i AY 7112« Sa statymi wartoSciami dobieranymi empirycznie w oparciu o wyniki badan symula-
cyjnych. Wielko$ci ADy, . i AW, .. odpowiadajg strefie nasycenia i s3 wprowadzane w celu
zabezpieczenia przed przekroczeniem bezpiecznej warto$ciami uchybu wynikajacego z duzych
wielkosci btedu trajektorii lub jej pochodne;j.
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ZEWNETRZNE I WEWNETRZNE ZAKLOCENIA RUCHU SAMOLOTU

W celu stworzenia warunkéw bardziej zblizonych do rzeczywistosci wprowadzono
zewnetrzne zaktécenia [3] i [7]. Przyjeto podmuch wiatru o cyklicznym, sinusoidalnym prze-
biegu i stalym kierunku wzgledem Ziemi.

Rys. 2. Sktadowe podmuchéw wiatru
w uktladzie zwiqzanym

Na wykresach pokazano trzy sktadowe predkosci wiatru V,, = [U,, V,, W,,] w funkcji czasu
w uktadzie zwigzanym z obiektem przy maksymalnej amplitudzie rownej [V, | = 12 m/s. Zbadano
wptyw podmuchoéw dla réznych maksymalnych amplitud w przedziale [V ,| = (3 m/s, 12 m/s).
Wiekszos$¢ symulacyjnych badan wrazliwosci ruchu samolotu przeprowadzono w obecnosci cyk-
licznych podmuchéw dla réznych wartosci maksymalnych amplitud predkos$ci wiatru.

Na automatycznie sterowany ruch samolotu majag wptyw réznego rodzaju zaktdcenia
wewnetrzne omawiane w pracach [5], [6] i [7]. W artykule skupiono sie na wybranych wew-
netrznych zaktdceniach, ktére sklasyfikowano w dwéch kategoriach dotyczacych oddziatywan
zmiennych stanu, ktérych wartosci r6znia sie od wielko$ci przyjetych dla wybranego manewru.
Pierwsza z nich wynika z r6znicy pomiedzy warunkami poczatkowymi jakie przyjeto na starcie
manewru a warunkami w chwili rozpoczecia badanego symulacyjnie manewru. W drugiej kat-
egorii wystepowaty niezgodnos$ci pomiedzy (teoretycznymi) zmiennymi stanu dla ktérych
wcze$niej wyliczono caty ztozony manewr a zmiennymi stanu jakie towarzyszyty w catym okre-
sie symulowanego manewru, na ktory oddziatywatly jednoczes$nie zewnetrzne zaktdcenia.
W pierwszej kategorii rozwazano niezgodnos$¢ nastepujacych poczatkowych zmiennych: kat
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odchylenia samolotu ¥, potozenie samolotu [x1(, y19] W plaszczyZnie poziomej. W drugiej
badano sytuacje, w ktérych manewr wykonywany byt przez caty czas na innej wysokosci lotu.
Przeprowadzono ocene wptywu kazdej oddzielnie z wymienionych zmiennych stanu na
doktadnos¢ realizacji zadanej trajektorii podczas automatycznie wykonywanego manewru.
Wszystkie wymienione zmienne stanu dla obu oméwionych kategorii wewnetrznych zaktécen
byty badane w trakcie symulacji lotéw, ktérym towarzyszyty zewnetrzne zaktécenia.

OPIS PRZYKEADOWEGO MANEWRU

W poczatkowej fazie samolot poruszat sie poziomym, ustalonym lotem z predkoscia
Vy =50 m/s na wysokosci H =200 m. Nastepnie po przebyciu drogi okoto s = 2500 m zmieniat
swojg wysokos¢ ze statg predkoscia wznoszenia i jednocze$nie wykonywat zakret z malejacym
promieniem zakretu az do momentu osiggnieci zmiany kata odchylenia do wartos$¢ 9000. Po
osiggnieciu wartosci tego kata na wysokosci okoto H = 2000 m samolot kontynuowat lot poziomy
ustalony. Zatozony efekt zmiany warto$ci promienia zakretu uzyskano dobierajac zaleznos¢ al-
gebraiczng opisujaca zadany kat przechylenia w funkcji kata odchylenia @, = f(¥). Do dalszych
rozwazan wybrano przyktadowy profil lotu sktadajacy sie z 3 faz i opisany kinematycznymi za-
leznoSciami zawartymi w tabeli 1.

Tab. 1.
Warunek . . iy
Faza pierwotny Kat przechylenia Kat odchylenia Wysokos¢
I s<2500 m ®,=0 ¥,=0 H=200m
11 s>2500m D, (V) =k W2+ kygV+ kg 0<Y¥,<900° H=6m/s
111 ¥,=900° ®,=0 ¥,=0 H =2000 m

Dodatkowo przy zatozeniu, ze dla wszystkich odcinkéw prawdziwe jest: V,(t) =50 m/s

i Uzyskane sterowania z generatora manewrdw konieczne do wykonania opisanego
manewru pozwalaja na wykonanie przedstawionego manewru w okre$lonych warunkach tzn.
przy podanej predkosci lotu wzgledem Ziemi i podanych wysokos$ciach. W idealnej sytuacji czyli
dla Scisle utrzymywanych wymienionych dwdéch zmiennych oraz i przy braku zewnetrznych
zaktocen teoretycznie mozliwe jest doktadne wykonanie opisanego manewru bez sktadowej
sterowania ugi zmiennych stanu z generatora manewrow X. Jednak w rzeczywistych warunk-
ach lotu konieczne jest korzystania z tej sktadowej sterowania ug oraz zmiennych x;. W sytuacji
duzych rdéznic pomiedzy przyjetymi zmiennymi dla wybranego teoretycznego manewru
a wystepujacymi w rzeczywistym locie moga pojawic sie gtebokie deformacje wykonywanego
manewru. W skrajnych sytuacjach moze to spowodowac, ze nawet prawa sterowania (2) do (5)
nie pozwolg na poprawne (akceptowalne) wykonanie zadanego manewru. Opisane zagrozenia
sa powodem podjecia badan wrazliwo$ci zaproponowanego systemu automatycznego sterowa-
nia z zastosowaniem generatora manewrow na rozbiezno$ci pomiedzy wybranymi zmiennymi
stanu jakie moga wystgpi¢ podczas lotu a wielko$ciami zalozonymi w procesie generowania
wybranego manewru.
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Rys. 3. Zadana trajektoria przyjetego do symulacji manewru

WYNIKI BADAN WPEYWU STREFY NIECZULOSCI
NA BLEDY POLOZENIA SAMOLOTU

Rys. 4. Maksymalny i Sredni bqgd potozenia samolotu dla réznych wartosci strefy nieczutosci

Przeprowadzono szereg symulacji automatycznie sterowanego ruchu samolotu dla réznych
wartosci strefy nieczuto$¢ ey w przedziale od 0 m do 10 m. Uzyskany materiat stanowi jedynie
pewien przyktad z uwagi na ogromnag ilo$¢ mozliwych warunkéw lotu a w tym réznych kombi-
nacji zaktécen jakie mogg towarzyszy¢ manewrom samolotu. W pracy zostaty przedstawione
wyniki symulacji numerycznej bez zaktécen zewnetrznych jak rowniez w ich obecnoSci.
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Rys. 5. Kqtowe potozenia steréw dla strefy nieczutosci o wartosci 0 m i 10 m przy zaktéceniu cyklicz-
nymi podmuchami wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/s

Rys. 6. Kqgtowe potozenia steréw dla strefy nieczutosci o wartosci 0 m i 10 m przy zaktéceniu cyklicz-
nymi podmuchami wiatru o maksymalnej amplitudzie 6 m/s

Przedstawione na wykresach (rys. 4) zaleznosci btedow maksymalnych i Srednich potozenia
samolotu w funkcji szerokosci strefy nieczutosci dla wiekszos$ci przypadkéw posiadajg ogdlng
tendencje narastania wraz z powiekszaniem wspomnianej strefy. Dla pokazanych wynikow
obliczonych btedéw potozenia samolotu w lotach z zewnetrznymi zakt6ceniami i przy ich braku
istnieje w przyblizeniu wartos$¢ strefy g,;, = 1.5 m, przy ktdrej btad potozenia samolotu osigga
minimum. Doktadniejsze okresSlenie g,;, wydaje si¢ niezwykle ztozonym procesem, z uwagi na
konieczno$¢ uwzglednienia r6znych warunkow lotu oraz szerokiej gamy towarzyszacych mu
typow i wielkoSci zaki6cen. Dodatkowym problem jaki wigze si¢ z poszukiwaniem g,;, jest
wystepowanie lokalnych miniméw. Powaznym utrudnieniem jest fakt pojawiania sie impulséw
o duzej wartoSci (przyktad narys. 4 przebieg d,,,, dla Vw = 3 m/s) w sasiedztwie wystepujacego
minimum wartosci d, . Dobierajac najkorzystniejsza wartos¢ g,,;, nalezy wzig¢ pod uwage
czestotliwos¢ wigczania uktadéw wykonawczych. Przyktad spadku tej czestotliwosci obserwu-
jemy (na rys. 5 i 6) na wykresach poréwnujac zmiany wartosci kagtowego potozenia lotek dla
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strefy nieczuto$ci o warto$ci 0 m i 10 m i dla dwoch réznych maksymalnych predkosci wiatru
3 m/s i 6 m/s. Analiza wykresow z rysunkéw 5 i 6 pozwala na stwierdzenie wplywu na
czestotliwo$¢ wiaczania uktadu wykonawczego nie tylko szerokosci strefy nieczutosci ale takze
poziomu zaktécen zewnetrznych. Wzrost ich poziomu powoduje wiekszg czestotliwos¢
uruchamiania serwomechanizméw. Opisanym tendencjom najbardziej podlegaja uktady wychy-
lania lotek 6; a wyraznie w mniejszym stopniu serwomechanizmy dla steru wysokosci &y i steru
kierunku oy.

WYNIKI BADAN WPLYWU WYBRANYCH ZMIENNYCH STANU
NA DOKEADNOSC TORU LOTU

Rys. 7. Maksymalny d, . i sredni d,. blqd potozenia samolotu dla réznych wartosci poczqgtkowego
kqta odchylenia samolotu

W wyniku szeregu numerycznych symulacji automatycznie sterowanego ruchu samolotu
wykonujgcego omoéwiony, ztozony manewr uzyskano przebiegi btedéw potozenia samolotu przy
roznych wartosciach wybranych zmiennych stanu. Na wykresach (rys. 7) pokazano zmiany
maksymalnego d,, . i Sredniego d,. btedu i dla cyklicznych podmuchéw o réznych amplitudach.
Maksymalny btad potozenia automatycznie sterowany samolotu w rozwazanym manewrze pod
wptywem btedu poczatkowego kata odchylenia o wartosci 250 zwieksza sie dla matych pod-
mucho6w wiatru o okoto 80 m dla wiekszych podmuchéw o okoto 40 m. Dla tego samego btedu
kata ¥, Srednie odchylenie od zadanej trasy przy réznych zewnetrznych zaktoceniach zwieksza
sie nie wiecej niz o okoto 12°. Zgodnie z przewidywaniami btad d,,,, (rys. 819) swoja najwieksza
warto$¢ osigga na poczatku lotu. To zjawisko dominuje gtéwnie przy mniejszych zewnetrznych
zaktoceniach. Wiekszy ich poziom (rys. 9) wywotuje porownywalne btedy z efektem nie-
doktadnosci kata ¥,
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Rys. 8. Maksymalny btqd potozenia samolotu dla niezgodnosci kqta ¥ = 20° bez podmuchéw oraz
przy cyklicznych podmuchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/s
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Rys. 9. Maksymalny btlqd potozenia samolotu dla niezgodnosci kqta ¥y = 10° przy cyklicznych pod-
muchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/si 12 m/s

Nastepnym badanym czynnikiem byta niezgodnos$¢ poczatkowego potozenia samolotu d,
z potozeniem poczatkowego punktu zadanego manewru. W przeciwienstwie do obrazu zmian
btedéw d, ., (rys. 819) przebieg wartosci dmax powstaty w wyniku niezgodnosci potozenia d,
dla mniejszych zakt6cen posiada dwa maksima (rys. 10 i 11) na starcie i w okolicach 140 s. Dla
lotu zaktdconego silnymi podmuchami (12 m/s) maksima rozmieszczone sg zupeinie w innych
miejscach z powodu dominujacego wptywu zewnetrznych zakt6cen nad wewnetrznymi.
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Rys. 10. Maksymalny btqd potozenia samolotu dla niezgodnosci poczqtkowego potozenia d,y =200 m
bez podmuchéw oraz przy cyklicznych podmuchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/s

Rys. 11. Maksymalny btqd potozenia samolotu dla niezgodnosci poczqtkowego potozeniady =100 m
przy cyklicznych podmuchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/si 12 m/s

Wzrost niezgodnosci poczatkowego potozenia d, (rys. 12) przewaznie generuje wieksze btedy
dpax 1 dg- Przy wiekszych zaktéceniach istnieje punkt zatamanie (rys. 12), za ktérym nastepuje
szybszy wzrost bledu d,,, 1 d,.. Spos6b obliczania btedu potozenia samolotu powoduje, ze jego
wartos$¢ zarejestrowana w symulacjach lotu dy przy braku zewnetrznych zaktocen na starcie
jest mniejsza od poczatkowej niezgodnosci d;. W sytuacji pojawienia si¢ nieduzych zaktocen
maksymalny blad rosnie. Wieksze zaktécenia (12 m/s) powoduja, zZe d,,,, Znacznie przekracza
wartosc¢ d,.
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Rys. 13. Maksymalny i sSredni btqd potozenia samolotu dla réznych wartosci statego btedu wysokosci
lotu

Rys. 12. Maksymalny i sredni blqd potozenia samolotu dla réznych wartosci poczqtkowego btedu
potozenia samolotu

Inng kategorig wewnetrznych btedéw sa niezgodnosci zmiennych stanu lotu trwajace w catym
czasie wykonywania wybranego manewru. W pracy rozpatrzono przypadek gdy w trakcie
trwajacego lotu zostata podjeta decyzja wykonania rozpatrywanego manewru na innej wy -
sokos$ci. Jako wartoSci zadane wykorzystywane byty te same dane (uprzednio zamieszczone
w bazie manewréw) uzyskane dla pierwotnych warto$ci wysoko$ci. Jedyna modyfikacja wspom-
nianych danych dotyczyta dodania do zadanej wysokos$ci w kazdym punkcie trajektorii statej
warto$ci AH. Po przeprowadzeniu badan symulacyjnych okazato sie, Zze nawet duze przyrosty
wysokos$ci lotu mieszczace sie w przedziale od AH=0m do AH=3000 m oraz dodatkowo
oddziatywujacy na ruch obiektu wysoki poziom zewnetrznych zaktécen nie spowodowaty
wigkszych btedéw niz d,,, = 242 m (patrz wykres na rys. 13). W tych warunkach lotu obser-
wowano utrzymywanie sie sredniego btedu d,,. (pokazanego na rys. 13) maksymalnie wokét
wartoSci okoto 25 m.
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Rys. 14. Maksymalny blqd potozenia samolotu dla niezgodnosci wysokosci lotu AH = 2000 m bez
podmuchow oraz przy cyklicznych podmuchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/s
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Rys. 15. Maksymalny bilqd potozenia samolotu dla niezgodnosci wysokosci lotu AH = 1000 m przy
cyklicznych podmuchach wiatru o maksymalnej amplitudzie 3 m/si 12 m/s

Zaskakujacym zjawiskiem jest znaczny spadek btedoéw d,,,, i dg. (rys. 13) przy najwyzszych
poziomach zaktocen np. Vi, =12 m/s i dla najwigkszych przyrostow AH. Prawdopodobnym
wyttumaczeniem tego faktu jest spadek gestoSci powietrza na wiekszych wysokos$ciach co
powoduje zmniejszenie wptywu podmuchéw wiatru. Zmiany btedéw dy w funkcji czasu
(wykresy na rys. 14 i 15) podobnie jak na rysunkach 8+11 majg przebiegi oscylacyjne co jest
zwigzane ze zmiang w zakrecie usytuowania samolotu wzgledem wektora predkosci wiatru.
Rozktad btedéw dy w funkcji czasu dla niezgodno$ci wysokosci rézni sie od poprzednich
wykresow potozeniem maksimow, ktore w tych ostatnich przypadkach wystepuja dla wiekszych
promieni zakretow a wiec przede wszystkim w drugiej czeci wykonywanego manewru. Innym
istotnym zjawiskiem, jakie mozna zaobserwowac na wykresach zmian btedéw dy w funkgji czasu
jest wyrazny spadek tego btedu w ostatniej fazie wykonywanego manewru. Dla wszystkich
badanych zmiennych stanu ostatnia chwile lotu charakteryzowata si¢ matymi btedami dy: dla
mniejszych zaklécen zewnetrznych na poziomie okoto dy=6.5 m dla wiekszych okoto
dy =22 m.
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WNIOSKI

W oparciu o analize wynikéw uzyskanych z cyfrowych symulacji automatycznie sterowanego
zadanego manewru mozna wyciggna¢ wiele wnioskéw stanowigcych istotne wskazowki przy
projektowania uktadéw automatycznego sterowania ruchu samolotu wzdtuz zadanej trajektorii.
Wyniki pracy moga by¢ réwniez wykorzystane w zagadnieniach zwigzanych z robotyka.

Eksperymentalna metoda doboru optymalnej strefy nieczutosci stanowi oddzielne zagadnie-
nie i wymaga pogtebionych studiéw. Przewiduje sie, Ze symulacyjne wyznaczenie szerokosci
strefy nieczutos$ci jest bardzo pracochtonne. Przy réznych warunkach lotu i szerokiej gamie za-
ktocen istniejg rézne wartosci strefy nieczutosci, dla ktérych btad zadanego potozenia jest naj-
mniejszy. Wyniki badan strefy nieczuto$ci zaprezentowane w pracy ograniczaty sie tylko dla
zaktécen od podmuchéw wiatru i pozwolity na wykrycie optymalnej szerokosci tej strefy o war-
tosci z przedziatu od 1m do 2m. Juz ze wstepnych badan wynika, ze dla wielu innych typéw za-
ktécen strefa ta bedzie miata inne, czesto wieksze wartosci.

Wptyw btedéw warunkéw poczatkowych potozenia samolotu i kata jego odchylenia oraz
zmiana wysokosci lotu nie stwarzaja zagrozenia destabilizacji ruchu w czasie wykonania zato-
zonego manewru. Bioragc pod uwage maksymalny zakres zmian trzech czynnikéw stanowigcych
wewnetrzne zaklocenia ruchu samolotu najmniejszg wrazliwo$¢ na btedy potozenia samolotu
zaobserwowano dla przyrostow wysokosci.

Oddzielnym zagadnieniem sg badania wptywu na btedy trajektorii wystepowanie wielu naraz
zaktdcen z obu wspomnianych kategorii tacznie z zakt6ceniami zewnetrznymi. Ztozonym za-
gadnieniem jest przeprowadzenie symulacyjnych badan w celu znalezienia granicznych konfi-
guracji parametréw zaktécajacych oraz wartosci powyzej, ktérych nastepuje destabilizacja
automatycznie sterowanego ruchu. Opracowanie metodyki tego typu badan moze w przysztosci
przyczynic sie do zwiekszenia bezpieczenstwa lotéw.
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J. Graffstein

AN INFLUENCE OF SELECTED STATE VARIABLES ON ACCURACY
OF AIRCRAFT TRAJECTORY DURING AUTOMATICALLY
CONTROLLED MANOEUVRE

Abstract

In the article the idea of automatic flight control, aimed at following the trajectory pre-deter-
mined by assumed profile of considered object’s motion, is presented. A method of kinematic con-
ditions synthesis for the complex spatial manoeuvre’s generation is described. The example analysis
is presented, where the influence of deadband’s width on accuracy of flight trajectory realisation
was examined by simulation. The article presents also several problems of searching for the optimal
width of deadband, which guarantee the smallest error of trajectory realisation. The accuracy of
aircraft’s flight trajectory was examined by analysis focused on discrepancy between true values
of selected state variables and their nominal values, assumed for the manoeuvre generated in ad-
vance. The error of flight trajectory realisation caused by internal disturbances, occurring simul-
taneously with cyclically repeating wind gusts, were analysed. Spatial errors of flight trajectory
depended on the type and intensity of such disturbances, as well as on the phase of performed ma-
noeuvre.
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