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    Πρόλογος


    



    Τα συστήματα ελέγχου ενός αεροσκάφους, είτε αυτά είναι συμβατικά είτε αυτόματα, αποτελούν αναπόσπαστο μέρος του σχεδιασμού του. Καθένας και καθεμία που ασχολείται με τον σχεδιασμό ή τη συντήρηση αεροσκαφών οφείλει να διαθέτει μια, έστω και βασική, γνώση της λειτουργίας των συστημάτων αυτών. Ο σκοπός του συγγράμματος «Συστήματα Ελέγχου Αεροσκαφών» είναι η μετάδοση αυτής της γνώσης με τρόπο περιεκτικό και κατανοητό.


    Στο πρώτο κεφάλαιο πραγματοποιείται μια ανασκόπηση των βασικών αρχών της αεροδυναμικής απαραίτητων για την πλήρη κατανόηση των μηχανισμών λειτουργίας των συστημάτων ελέγχου. Στο δεύτερο κεφάλαιο παρουσιάζονται οι συμβατικοί τρόποι ελέγχου του αεροσκάφους μέσω της μετακίνησης των κατάλληλων επιφανειών. Στο τρίτο κεφάλαιο αναλύονται διεξοδικά η στατική διαμήκης και εγκάρσια-πορειακή ευστάθεια και οι παράγοντες που την καθορίζουν. Στο τέταρτο κεφάλαιο ορίζονται οι εξισώσεις, γραμμικές και μη γραμμικές, της κίνησης του αεροσκάφους. Στο πέμπτο κεφάλαιο παρουσιάζεται η μοντελοποίηση της κίνησης μέσω των συναρτήσεων μεταφοράς του αεροσκάφους μαζί με τα χαρακτηριστικά της δυναμικής ευστάθειας. Στο έκτο κεφάλαιο περιγράφεται επιγραμματικά η έννοια των πτητικών ικανοτήτων. Στο έβδομο κεφάλαιο παρουσιάζεται μια ανακεφαλαίωση βασικών εννοιών της κλασικής θεωρίας του αυτόματου ελέγχου με έμφαση στη μέθοδο του γεωμετρικού τόπου ριζών. Στο όγδοο κεφάλαιο δίνονται παραδείγματα προσθήκης τεχνητής ευστάθειας για τη βελτίωση των πτητικών ικανοτήτων. Στο ένατο κεφάλαιο παρουσιάζεται ο τρόπος σχεδιασμού απλών αυτόματων πιλότων, ενώ περιγράφονται και οι βασικές αρχές λειτουργίας του συστήματος ILS. Στο δέκατο κεφάλαιο αναλύονται οι βασικές έννοιες της μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης. Στο ενδέκατο και τελευταίο κεφάλαιο οι έννοιες αυτές εφαρμόζονται στη μοντελοποίηση της κίνησης αεροσκάφους και στον σχεδιασμό συστημάτων αυτόματου ελέγχου του.


    Για καλύτερη κατανόηση, σε όλα τα κεφάλαια του συγγράμματος παρουσιάζονται αναλυτικά λυμένα παραδείγματα με δεδομένα από πραγματικά αεροσκάφη. Τέλος, συμπληρωματικά του συγγράμματος, έχει δημιουργηθεί σειρά ερωτήσεων πολλαπλής επιλογής με ανοικτή πρόσβαση, στην τοποθεσία: http://eclass.gunet.gr/courses/LABGU103/.

  


  
    Κεφάλαιο 1: Εισαγωγικές έννοιες


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να γνωρίζουν για τη χρησιμότητα των συστημάτων ελέγχου αεροσκάφους


      	Να αναγνωρίζουν τα συστήματα αναφοράς που χρησιμοποιούνται στη μελέτη της ευστάθειας και του ελέγχου αεροσκαφών


      	Να χρησιμοποιούν στοιχεία από τη βασική αεροδυναμική θεωρία που είναι χρήσιμα για τη μελέτη των συστημάτων ελέγχου αεροσκάφους (αεροδυναμικές δυνάμεις και ροπές, αεροδυναμικές γωνίες, κέντρο πίεσης, αεροδυναμικό κέντρο κ.λπ.)

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου αποτελούν οι βασικές γνώσεις αεροδυναμικής.

  


  
    1.1 Χρησιμότητα μελέτης συστημάτων ελέγχου αεροσκάφους


    



    Η μελέτη των συστημάτων ελέγχου αεροσκάφους απαιτεί τον συγκερασμό δύο διαφορετικών κλάδων: της μηχανικής πτήσης και της θεωρίας του αυτομάτου ελέγχου. Η μηχανική πτήσης είναι ο κλάδος της αεροναυπηγικής που αφορά την εφαρμογή των βασικών αρχών μηχανικής, όπως είναι οι νόμοι του Νεύτωνα, η αρχή διατήρησης της ενέργειας κ.λπ., στον προσδιορισμό των χαρακτηριστικών της πτήσης. Τα χαρακτηριστικά αυτά κατηγοριοποιούνται σε δύο βασικές υποκατηγορίες: της ευστάθειας και των επιδόσεων. Στο σύγγραμμα αυτό θα επικεντρωθούμε στην πρώτη από τις δύο.


    



    Από την άλλη, ένα σύστημα αυτομάτου ελέγχου είναι ένα σύνολο στοιχείων που λειτουργούν συγχρόνως και κατά προδιαγεγραμμένο τρόπο, ώστε να επιτευχθεί κάποιος στόχος. Ο στόχος είναι ο έλεγχος κάποιων φυσικών ποσοτήτων με τρόπο αυτόματο, συνήθως χωρίς ανθρώπινη επίβλεψη. Συνδυάζοντας τη θεωρία του αυτομάτου ελέγχου με αυτή της μηχανικής πτήσης, γίνεται εφικτός ο σχεδιασμός συστημάτων που υποβοηθούν στον χειρισμό των πτητικών μηχανών.


    



    Τα σύγχρονα αεροσκάφη διαθέτουν Συστήματα Αυτομάτου Ελέγχου (ΣΑΕ) για δυο λόγους. Πρώτον, επειδή από αεροδυναμικής άποψης αρκετά από αυτά δεν διαθέτουν επαρκή ευστάθεια, με αποτέλεσμα να σχεδιάζονται ηλεκτρονικά συστήματα τα οποία προσθέτουν τεχνητή (όπως ονομάζεται) ευστάθεια. Έτσι για παράδειγμα, ένα αεροσκάφος το οποίο χωρίς το αυτόματο σύστημα ενδεχομένως να είναι δύσκολο στον χειρισμό, με την προσθήκη του κατάλληλου ΣΑΕ συμπεριφέρεται σαν να είναι αεροδυναμικά ευσταθές, διευκολύνοντας το έργο του πιλότου.


    



    Επιπρόσθετα, ένα εξελιγμένο ΣΑΕ μπορεί να λειτουργεί ως αυτόματος πιλότος. Σε αυτή την περίπτωση, το αεροσκάφος ακολουθεί με αυτόματο τρόπο επιλεγμένες παραμέτρους της πτήσης, όπως αυτές έχουν ορισθεί από τον ίδιο τον πιλότο. Στα σύγχρονα αεροσκάφη είναι δυνατόν ολόκληρη η πορεία του αεροσκάφους να ακολουθηθεί αυτόματα.


    



    Γίνεται άμεσα αντιληπτό, λοιπόν, ότι τα ΣΑΕ αποτελούν πλέον αναπόσπαστο μέρος των περισσότερων αεροσκαφών και ως εκ τούτου οποιοσδήποτε ασχολείται με τη μελέτη του αεροσκάφους οφείλει να διαθέτει τουλάχιστον βασική γνώση σχετικά με τα ΣΑΕ. Σκοπός αυτού του συγγράμματος είναι ακριβώς να παράσχει στον ενδιαφερόμενο σπουδαστή τα απαραίτητα εφόδια για την απόκτηση αυτής της γνώσης. Ως πρώτο βήμα θα πρέπει να παρουσιαστούν κάποιες βασικές και απαραίτητες για την περαιτέρω ανάγνωση του συγγράμματος έννοιες (βλ. π.χ.,Anderson, 2009,Barnard, 2010,Barnard, 2006). Οι έννοιες αυτές περιλαμβάνουν τον ορισμό συστημάτων αναφοράς καθώς και τις βασικές αρχές της αεροδυναμικής.


    



    1.2 Συστήματα αναφοράς


    



    Τα ΣΑΕ αεροσκάφους αποσκοπούν στον έλεγχο της κίνησής του. Προκειμένου να μελετηθεί η κίνηση οποιουδήποτε σώματος απαιτείται ο ορισμός συστήματος αναφοράς. Στα αεροσκάφη, τα πιο συνηθισμένα συστήματα που χρησιμοποιούνται είναι το σύστημα αξόνων σώματος (body axes) και το αδρανειακό σύστημα αξόνων Γης (Earth axes). Η επιλογή του συστήματος που χρησιμοποιείται εξαρτάται από το είδος της σχετικής μελέτης.


    



    Για τους σκοπούς της μηχανικής πτήσης χρησιμοποιείται συχνά το σύστημα body axes, το οποίο ορίζεται στο παρακάτω σχήμα (Σχήμα 1.1). O άξονας xb έχει διεύθυνση παράλληλη στην άτρακτο του αεροσκάφους (προς το ρύγχος), ο άξονας yb παράλληλη προς τη δεξιά πτέρυγα και ο άξονας zb ολοκληρώνει το ορθογώνιο σύστημα αξόνων. Ως αρχή των αξόνων συνήθως επιλέγεται το κέντρο βάρους του αεροσκάφους ή κάποιο κατάλληλο γεωμετρικό σημείο. Κατά αυτό τον τρόπο το σύστημα αναφοράς δεν είναι σταθερό στον χώρο αλλά κινείται μαζί με το ίδιο το αεροσκάφος.
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    Σχήμα 1.1 Συστήματα αξόνων σώματος και ανέμου


    



    Οι συνιστώσες της γραμμικής ταχύτητας (U, V, W), της γωνιακής ταχύτητας (P, Q, R), των δυνάμεων (X, Y, Z) καθώς και των ροπών (L, M, N), αναλύονται στους άξονες xb (άξονας διατοιχισμού – roll axis), yb (άξονας πρόνευσης – pitch axis), zb (άξονας εκτροπής – yaw axis) που αποτελούν ένα ορθογώνιο σύστημα αξόνων (βλ. Πίνακα 1.1).
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    Πίνακας 1.1 Ορισμός παραμέτρων πτήσης στο σύστημα αξόνων σώματος body axes


    



    Η μελέτη της ευστάθειας αεροσκάφους πολλές φορές διευκολύνεται από τον ορισμό ενός ελαφρώς διαφοροποιημένου συστήματος αξόνων σώματος, τέτοιο ώστε ο άξονας xb να ταυτίζεται με το διάνυσμα της ολικής ταχύτητας Vολ. Το νέο σύστημα αξόνων xw, yw, zw ονομάζεται σύστημα αξόνων ανέμου (wind axes) ή σύστημα αξόνων ευστάθειας (stability axes) και προκύπτει με κατάλληλη περιστροφή του βασικού συστήματος αξόνων σώματος.


    



    Από το Σχήμα 1.1 παρατηρούμε ότι το αεροσκάφος μπορεί να κινηθεί κατά έξι διαφορετικούς τρόπους (κατά μήκος καθενός από τους τρεις άξονες και γύρω από καθέναν από τους τρεις άξονες), διαθέτει, δηλαδή, έξι βαθμούς ελευθερίας. Οι κινήσεις αυτές μελετώνται συνήθως ξεχωριστά, ως διαμήκεις και εγκάρσιες–πορειακές. Οι διαμήκεις κινήσεις είναι εκείνες που περιορίζονται στο xbzb επίπεδο, ενώ οι εγκάρσιες στα επίπεδα xbyb και ybzb. Έτσι, διαμήκεις μεταβλητές χαρακτηρίζονται οι U, W, Q, ενώ εγκάρσιες–πορειακές οι P, R, V.


    



    Οι δυνάμεις και οι ροπές που ασκούνται στο αεροσκάφος αποτελούν τη συνισταμένη τριών ειδών δυνάμεων και των ροπών τους: των αεροδυναμικών (που ασκούνται λόγω της σχετικής κίνησης του αεροσκάφους στον αέρα), των βαρυτικών και των δυνάμεων ώσης.


    



    Έτσι, π.χ., η συνιστώσα δύναμη στον άξονα xb, δίνεται από,
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    όπου


    [image: ]είναι η αεροδυναμική δύναμη στον άξονα xb


    [image: ] είναι η βαρυτική δύναμη στον άξονα xb


    [image: ] είναι η ωστική δύναμη στον άξονα xb


    



    Εάν, π.χ., το αεροσκάφος κινείται ευθεία και οριζόντια, οι δυνάμεις που ασκούνται στον xb άξονα είναι η οπισθέλκουσα και η ώση.


    



    Παράδειγμα


    



    Αεροσκάφος κινείται οριζόντια και η γωνία μεταξύ της ατράκτου του και της ταχύτητάς του (γωνία προσβολής), είναι 3 μοίρες. Εάν η μάζα του είναι 10 τόνοι και g = 10 m/s2, να βρεθούν οι συνιστώσες του βάρους στο body axes σύστημα αξόνων.
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    Παράδειγμα 1.1 Σύστημα αξόνων σώματος


    



    Λύση:


    



    Είναι φανερό ότι το βάρος W αναλύεται σε δύο συνιστώσες στους άξονες xb και zb. Η συνιστώσα του βάρους στον xb άξονα έχει αρνητική φορά οπότε θα πρέπει να μπει αρνητικό πρόσημο. Έτσι, έχουμε:


    [image: ]


    



    Όσον αφορά στον προσανατολισμό του αεροσκάφους στον χώρο, αυτός συνήθως καθορίζεται από τις γωνίες κλίσεώς του ως προς το σύστημα αξόνων Γης (Earth axes). Το σύστημα αυτό έχει σταθερό προσανατολισμό στον χώρο, με τον xe άξονα να δείχνει προς τον βορρά, τον ye προς την ανατολή και τον ze προς το κέντρο της Γης, όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 1.2 Earth axes σύστημα αξόνων


    



    Η κλίση του αεροσκάφους ως προς τον άξονα xe (roll) συμβολίζεται με το γράμμα Φ, η κλίση ως προς τον άξονα ye (pitch) με το γράμμα Θ και η κλίση ως προς τον άξονα ze (yaw) με το γράμμα Ψ. Οι γωνίες Φ, Θ, Ψ ονομάζονται γωνίες κλίσης (attitude angles).


    



    Όπως αναφέραμε προηγουμένως, η επιλογή ενός συγκεκριμένου συστήματος αξόνων εξαρτάται από το είδος της ανάλυσης που θέλουμε να κάνουμε. Το αποτέλεσμα που θα προκύψει θα είναι το ίδιο ανεξαρτήτως συστήματος αναφοράς. Εκείνο που διαφοροποιείται είναι ο βαθμός δυσκολίας στη μελέτη του εκάστοτε προβλήματος. Σε κάθε περίπτωση, υπάρχουν (σχετικά πολύπλοκοι) μαθηματικοί τύποι που μας επιτρέπουν τη μετάβαση από το ένα σύστημα στο άλλο (βλ. π.χ.,Cook, 2007) . Έτσι, εάν, π.χ., οι συνιστώσες της ταχύτητας του αεροσκάφους έχουν υπολογισθεί με βάση το σύστημα αξόνων σώματος, με την κατάλληλη μαθηματική επεξεργασία μπορεί να υπολογισθούν (εφόσον χρειαστεί) ως συνιστώσες στο σύστημα αξόνων Γης.


    



    1.3 Βασικά στοιχεία αεροδυναμικής


    



    Η ευστάθεια του αεροσκάφους, όπως και οποιοδήποτε άλλο χαρακτηριστικό του, επηρεάζεται σε μεγάλο βαθμό από τις αεροδυναμικές του ιδιότητες. Σε κάθε αεροσκάφος ασκείται δύναμη εξαιτίας της αλληλεπίδρασής του με την ατμόσφαιρα. Η δύναμη αυτή μελετάται ως δυο συνιστώσες, μια κάθετη στο διάνυσμα της ολικής ταχύτητας και μια παράλληλη (και αντίθετη) σε αυτό (βλ. Σχήμα 1.3). Η πρώτη ονομάζεται άντωση (lift) και η δεύτερη οπισθέλκουσα (drag) και υπολογίζονται από τους παρακάτω τύπους:


    



     [image: ]


    (1.1)


    και


    [image: ]


    (1.2)


    όπου


    



    [image: ] είναι η άντωση (Newton)


    [image: ] είναι η οπισθέλκουσα (Newton)


    [image: ] είναι μια επιφάνεια αναφοράς, π.χ. της πτέρυγας (m2)


    [image: ] και [image: ] είναι ο συντελεστής άντωσης (lift coefficient) και οπισθέλκουσας (drag coefficient), αντίστοιχα.


    



    Σημειώνεται ότι η πλευρική δύναμη (side force) είναι και αυτή αεροδυναμική δύναμη, ένα είδος άντωσης με διεύθυνση πλευρική στο αεροσκάφος.


    



    Η συνισταμένη αεροδυναμική δύναμη (συνισταμένη άντωσης και οπισθέλκουσας) επιφέρει και μια ροπή πρόνευσης που δίνεται από τον εξής τύπο:


    



    [image: ]


    (1.3)


    όπου


    [image: ] είναι η μέση χορδή της πτέρυγας, δηλαδή το μέσο πλάτος της (m)


    [image: ] είναι ο συντελεστής ροπής πρόνευσης.
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    Σχήμα 1.3 Αεροδυναμικές δυνάμεις


    



    Στο σημείο αυτό αξίζει να αναφέρουμε κάποια στοιχεία για τη δημιουργία της άντωσης και της οπισθέλκουσας, αφού, ιδιαίτερα για την άντωση, οι εξηγήσεις που παρουσιάζονται είναι συχνά λανθασμένες. Η δημιουργία της άντωσης μπορεί να εξηγηθεί σωστά και απλά με τους νόμους του Νεύτωνα, όπως παρουσιάζεται στο παρακάτω σχήμα. Καθώς ο αέρας βρίσκει την αεροτομή, η ροή του ακολουθεί το σχήμα της αεροτομής, η οποία ουσιαστικά της προσδίδει μια ώθηση προς τα κάτω (το λεγόμενο κατώρευμα – downwash). Η μεταβολή στη διεύθυνση του ανέμου (και άρα και στην ορμή του) εμφανίζεται εάν η αεροτομή διαθέτει καμπυλότητα ή εάν έχει κάποια γωνία προσβολής (κλίση ως προς τον άνεμο). Αφού μεταβάλλεται η ορμή του αέρα εξαιτίας της παρουσίας της αεροτομής, σύμφωνα με τον πρώτο νόμο του Νεύτωνα, θα πρέπει η αεροτομή να ασκεί στον αέρα κάποια δύναμη. Ο τρίτος νόμος του Νεύτωνα (δράσης – αντίδρασης) από την άλλη, μας δείχνει ότι ο αέρας θα πρέπει να ασκεί μια δύναμη αντίδρασης στην αεροτομή. Επιγραμματικά, λοιπόν, μπορούμε να πούμε ότι αιτία της δημιουργίας της άντωσης είναι η εξής: Η ροή του αέρα αλλάζει πορεία εξαιτίας της παρουσίας της αεροτομής, οπότε ως αντίδραση ο αέρας ασκεί στην αεροτομή μια δύναμη.
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    Σχήμα 1.4 Δημιουργία της άντωσης


    



    Η δημιουργία της οπισθέλκουσας, από την άλλη, δεν οφείλεται σε έναν μόνο φυσικό μηχανισμό. Ανάλογα με την αιτία που την προκαλεί η οπισθέλκουσα χωρίζεται σε διαφορετικά είδη. Σε γενικές γραμμές μπορούμε να πούμε τα εξής. Καταρχήν, έχουμε την επαγωγική και την οπισθέλκουσα μηδενικής άντωσης (ή παράσιτη οπισθέλκουσα), ανάλογα με το αν εκείνη εξαρτάται ή όχι από την άντωση. Η οπισθέλκουσα μηδενικής άντωσης μπορεί να είναι οπισθέλκουσα τριβής (friction drag) ή οπισθέλκουσα πίεσης (pressure drag). Η πρώτη οφείλεται στην τριβή που προκαλείται μεταξύ της αεροτομής και του αέρα, ενώ η δεύτερη στη διαφορά πίεσης που προκαλεί η παρουσία του αντικειμένου στη ροή. Τέλος, σε υπερηχητικές ταχύτητες η παρουσία κρουστικών κυμάτων δημιουργεί μια νέα μορφή οπισθέλκουσας, την οπισθέλκουσα κύματος (wave drag).


    



    1.3.1 Αεροδυναμικές γωνίες


    



    Η άντωση και η οπισθέλκουσα εξαρτώνται άμεσα από τις επονομαζόμενες αεροδυναμικές γωνίες, τη γωνία προσβολής (angle of attack) και τη γωνία πλευρικής ολίσθησης (sideslip angle). Η πρώτη έχει ήδη αναφερθεί και είναι η γωνία που σχηματίζει η προβολή του διανύσματος της ολικής ταχύτητας στο επίπεδο xbzb με τον άξονα xb του αεροσκάφους. Η δεύτερη είναι η γωνία που σχηματίζει η προβολή του διανύσματος της ταχύτητας στο επίπεδο xbyb με τον άξονα xb του αεροσκάφους.
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    Σχήμα 1.5 Αεροδυναμικές γωνίες


    



    Για τις αεροδυναμικές γωνίες ισχύουν οι ακόλουθες σχέσεις:
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    (1.4)


    [image: ]


    (1.5)


    [image: ]


    (1.6)


    H γωνία μεταξύ του διανύσματος της ταχύτητας και του ορίζοντα ονομάζεται γωνία πορείας πτήσης – flight path angle (γ), η οποία (για β=0) σχετίζεται με τη γωνία πρόνευσης (Θ) ως εξής:
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    (1.7)


    1.3.2 Αδιάστατοι συντελεστές


    



    Οι αεροδυναμικές δυνάμεις εξαρτώνται από τις παραμέτρους της πτήσης όπως είναι, π.χ., η ταχύτητα του αεροσκάφους κ.λπ. Για να υπάρχει ένα μέτρο σύγκρισης για αεροσκάφη που πετάνε σε διαφορετικές συνθήκες πτήσης (π.χ. με διαφορετική ταχύτητα), χρησιμοποιούνται οι λεγόμενοι αδιάστατοι συντελεστές:


    



    [image: ], συντελεστής άντωσης


    [image: ], συντελεστής οπισθέλκουσας


    [image: ], συντελεστής ροπής


    



    Μέσω γραφημάτων (όπως, π.χ., το παρακάτω για το [image: ]), δύναται να υπολογισθούν οι συντελεστές για διαφορετικές γωνίες προσβολής. Γραφήματα όπως αυτό, υπολογίζονται είτε από πειραματικές μετρήσεις (σε πτητικές δοκιμές ή σε αεροσήραγγες) είτε υπολογιστικά (π.χ. από λογισμικό υπολογιστικής ρευστομηχανικής).
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    Σχήμα 1.6 Τυπικό διάγραμμα συντελεστή άντωσης ως προς τη γωνία προσβολής


    



    Παρατηρώντας το παραπάνω διάγραμμα, γίνεται αντιληπτό ότι μέχρι κάποια γωνία (συνήθως κάπου μεταξύ 15 και 20 μοιρών) η σχέση μεταξύ συντελεστή άντωσης (και άρα και της άντωσης) και της γωνίας προσβολής είναι σχεδόν γραμμική. Έτσι, ο συντελεστής άντωσης μπορεί να υπολογισθεί από τον τύπο:
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    (1.8)


    όπου


    [image: ] είναι η κλίση διαγράμματος άντωσης (lift curve slope)


    [image: ]είναι η γωνία προσβολής για την οποία η άντωση είναι μηδενική


    Όταν η γωνία προσβολής φτάνει σε μια κριτική τιμή συναντάμε το φαινόμενο της απώλειας στήριξης (stall), μια απότομη δηλαδή απώλεια άντωσης που οφείλεται στην αποκόλληση της ροής από την αεροτομή. Η γωνία κατά την οποία συναντάμε αυτό το φαινόμενο ονομάζεται γωνία προσβολής απώλειας στήριξης (stall angle of attack).


    Ο συντελεστής οπισθέλκουσας από την άλλη μπορεί να υπολογισθεί από την παρακάτω σχέση:
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    (1.9)


    όπου


    [image: ] είναι ο συντελεστής οπισθέλκουσας μηδενικής άντωσης


    [image: ] είναι ο συντελεστής Oswald (εξαρτάται από το σχήμα της πτέρυγας και είναι συνήθως περίπου 0,8-0,9 και πάντα μικρότερος του 1)


    [image: ]είναι η επιμήκυνση – aspect ratio (χονδρικά ο λόγος του μήκους της πτέρυγας προς τη μέση χορδή της).


    Το [image: ] είναι ανεξάρτητος του συντελεστή άντωσης. Με άλλα λόγια εκφράζει την οπισθέλκουσα εκείνη που είναι παρούσα ακόμα και όταν η άντωση είναι μηδενική. Από την άλλη, η ποσότητα


    [image: ]


    ονομάζεται συντελεστής επαγωγικής οπισθέλκουσας και εξαρτάται από την άντωση και από τη γεωμετρία της πτέρυγας Από τον τύπο είναι προφανές ότι η επαγωγική οπισθέλκουσα είναι μικρότερη για πτέρυγες με μεγάλη επιμήκυνση, δηλαδή λεπτές με μεγάλο μήκος. Αυτός είναι και ο λόγος που τα ανεμόπτερα (που δεν έχουν κινητήρα για να αντεπεξέλθουν στην οπισθέλκουσα) διαθέτουν μακριές και λεπτές πτέρυγες.


    



    Συνδυάζοντας τα παραπάνω μπορούμε να καταλήξουμε σε έναν τύπο για τη συνολική οπισθέλκουσα,
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    (1.10)


    Ο πρώτος όρος εκφράζει την οπισθέλκουσα μηδενικής άντωσης, ενώ ο δεύτερος την επαγωγική οπισθέλκουσα.


    



    1.3.3 Κέντρο πίεσης και αεροδυναμικό κέντρο


    



    Το σημείο εφαρμογής της συνισταμένης αεροδυναμικής δύναμης ονομάζεται κέντρο πίεσης. Είναι το σημείο εκείνο γύρω από το οποίο η αεροδυναμική ροπή είναι ίση με μηδέν.
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    Σχήμα 1.7 Κέντρο πίεσης


    



    Καθώς αλλάζει η γωνία προσβολής, το κέντρο πίεσης δεν παραμένει σε σταθερό σημείο, αλλά μετακινείται. Το γεγονός αυτό δεν διευκολύνει τη μελέτη της ευστάθειας του αεροσκάφους. Αυτός είναι και ο λόγος που συνήθως προτιμάται το λεγόμενο αεροδυναμικό κέντρο. Το σημείο αυτό παραμένει σε σταθερή θέση, ακόμα και όταν μεταβάλλεται η γωνία προσβολής. Κατά αυτό τον τρόπο, η αεροδυναμική επίδραση μπορεί να αντιπροσωπευτεί από μια συνισταμένη δύναμη και μια σταθερή (ως προς τις μεταβολές της γωνίας προσβολής) ροπή.
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    Σχήμα 1.8 Αεροδυναμικό κέντρο


    



    Παράδειγμα


    Αεροσκάφος έχει τα ακόλουθα χαρακτηριστικά:


    



    [image: ] = 0,1 μοίρες-1


    [image: ]= -3 μοίρες


    [image: ] = 0,005


    [image: ] = 0,9


    [image: ]= 10


    



    Εάν ο συντελεστής άντωσης είναι 0,7 να βρεθεί η γωνία προσβολής του αεροσκάφους. Στη συνέχεια, εάν [image: ] = 0,005, να υπολογισθούν η άντωση και η ολική οπισθέλκουσα εάν το αεροσκάφος έχει ταχύτητα 180 m/s, επιφάνεια πτέρυγας 10 m2 και η πυκνότητα της ατμόσφαιρας είναι 1 kg/m3.


    



    Λύση:
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    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό πραγματοποιήθηκε μια συνοπτική επισκόπηση βασικών εννοιών της αεροδυναμικής και της μηχανικής πτήσης, προκειμένου να δοθούν στον αναγνώστη τα βασικά εργαλεία κατανόησης του υπόλοιπου συγγράμματος. Στο επόμενο κεφάλαιο θα εξετασθούν οι συμβατικοί τρόποι ελέγχου ενός αεροσκάφους, καθώς και οι συνθήκες που απαιτούνται, ώστε αυτό να βρίσκεται σε ισορροπία. Υπενθυμίζουμε ότι για την καλύτερη κατανόηση της θεωρίας που παρουσιάζεται σε όλα τα κεφάλαια του συγγράμματος, έχουν δημιουργηθεί ερωτήσεις πολλαπλής επιλογής στην τοποθεσία: http://eclass.gunet.gr/courses/LABGU103/.
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    Κεφάλαιο 2: Έλεγχος και ισορροπία


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να αναγνωρίζουν τις βασικές επιφάνειες ελέγχου αεροσκαφών (πηδάλια κλίσης, πηδάλιο ανόδου-καθόδου, πηδάλιο διεύθυνσης)


      	Να γνωρίζουν τον τρόπο ελέγχου των βασικών κινήσεων του αεροσκάφους (διατοιχισμό, πρόνευση, εκτροπή) και να επιλύουν σχετικά προβλήματα


      	Να έχουν μια βασική ιδέα για τους δευτερεύοντες μηχανισμούς ελέγχου αεροσκάφους (flaps, trim tabs κ.λπ.)


      	Να αντιλαμβάνονται την έννοια της ισορροπίας αεροσκάφους και να επιλύουν σχετικά προβλήματα

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου αποτελούν η βασική γνώση της δομής ενός συμβατικού αεροσκάφους και των νόμων του Νεύτωνα για γραμμική και περιστροφική κίνηση.

  


  
    2.1 Γενικά


    



    Προτού εμβαθύνουμε στα ΣΑΕ αεροσκάφους, είναι απαραίτητο να περιγράψουμε τους βασικούς τρόπους ελέγχου του από τον ίδιο τον πιλότο (βλ. π.χ.,Anderson, 2009,Barnard, 2010,Barnard, 2006). Για να είναι εφικτός ο έλεγχος, ο χειριστής θα πρέπει να μπορεί να ελέγξει με άμεσο ή έμμεσο τρόπο και τους έξι βαθμούς ελευθερίας που περιγράψαμε στο προηγούμενο κεφάλαιο, δηλαδή τις δύο κινήσεις (γραμμική και περιστροφική) σε καθένα από τους τρεις άξονες (διατοιχισμού, πρόνευσης, εκτροπής).


    



    Στα συμβατικά αεροσκάφη αυτό επιτυγχάνεται μέσω τριών επιφανειών ελέγχου, των πηδαλίων ελέγχου κλίσης (ailerons), του πηδαλίου ελέγχου ανόδου-καθόδου (elevator) και του πηδαλίου ελέγχου διεύθυνσης (rudder), όπως παρουσιάζονται στο Σχήμα 2.1. Αξίζει να σημειωθεί ότι στα συμβατικά αεροσκάφη, μηχανισμό ελέγχου μπορούμε να θεωρήσουμε και τον ρυθμιστή ώσης (throttle) που επηρεάζει κυρίως τη γραμμική ταχύτητα του αεροσκάφους στον άξονα xb.


    



    Συνοπτικά, συμβολίζουμε τους μηχανισμούς ελέγχου του συμβατικού αεροσκάφους ως εξής:


    [image: ] ή [image: ] μεταβολή των πηδαλίων ελέγχου κλίσης


    [image: ] ή [image: ] μεταβολή του πηδαλίου ανόδου-καθόδου


    [image: ] ή [image: ] μεταβολή του πηδαλίου διεύθυνσης


    [image: ] μεταβολή της ώσης


    (Πηγή:Cook, 2007).
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    Σχήμα 2.1 Βασικές επιφάνειες ελέγχου συμβατικού αεροσκάφους


    



    Ο πιλότος, μέσω κατάλληλων συστημάτων (υδραυλικών, ηλεκτρικών κ.λπ.), αλλάζει την κλίση των επιφανειών (δηλαδή τη γωνία προσβολής), μεταβάλλοντας έτσι τις δυνάμεις (και τις επαγόμενες ροπές) που ασκούνται σε αυτές τις επιφάνειες. Κάθε επιφάνεια ελέγχει με άμεσο τρόπο την κίνηση γύρω από συγκεκριμένο άξονα (π.χ. τo πηδάλιο ελέγχου ανόδου-καθόδου ελέγχει την κίνηση γύρω από τον άξονα yb). Παράλληλα όμως, όπως θα δούμε πιο αναλυτικά παρακάτω, υπάρχει ζεύξη (σύνδεση) –αρκετά ισχυρή σε ορισμένες περιπτώσεις– μεταξύ κάποιων κινήσεων. Για παράδειγμα, μια κίνηση γύρω από τον άξονα yb του ρύγχους προς τα κάτω (nose down) έχει αποτέλεσμα να αυξηθεί η γραμμική ταχύτητα στον άξονα xb.


    



    Θετική απόκλιση μιας επιφάνειας ελέγχου ορίζεται εκείνη που προκαλεί αρνητική ροπή γύρω από τον άξονα που ελέγχει άμεσα. Για να βρούμε ποια κίνηση (ροπή) θεωρείται θετική γύρω από έναν άξονα, κάνουμε το εξής: Δείχνουμε με τον δεξιό μας αντίχειρα προς τη θετική φορά του άξονα (π.χ. για τον άξονα yb προς τα δεξιά). Στη συνέχεια, βλέπουμε προς τα πού περιστρέφονται τα υπόλοιπα δάκτυλα του χεριού μας, ώστε προς τα εκεί να ορίσουμε τη θετική κίνηση (ροπή). Για την περίπτωση του άξονα πρόνευσης, π.χ., η θετική κίνηση ορίζεται αυτή που το ρύγχος κινείται προς τα επάνω (nose up). Έτσι, θετική απόκλιση του πηδαλίου ανόδου-καθόδου ορίζεται εκείνη που προκαλεί κίνηση του ρύγχους προς τα κάτω (αρνητική κίνηση).
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    Πίνακας 2.1 Ορισμός θετικής απόκλισης επιφανειών ελέγχου (Πηγή:Hopkin, 1970)


    



    2.2 Χειριστήρια πιλότου


    



    Στα περισσότερα συμβατικά αεροσκάφη ο έλεγχος της πρόνευσης και του διατοιχισμού επιτυγχάνεται μέσω ενός χειριστηρίου (joystick) ή «τιμονιού» (handlebars), ενώ της εκτροπής μέσω των ποδωστηρίων (pedals). Συγκεκριμένα, κίνηση του χειριστηρίου (ή του «τιμονιού») προς τα κάτω επιφέρει μια κίνηση καθόδου του ρύγχους (nose down motion), ενώ μια κίνησή του προς τα δεξιά προκαλεί μια δεξιόστροφη κίνηση διατοιχισμού. Αντίστοιχα, εάν ο πιλότος ασκήσει δύναμη στο δεξιό ποδωστήριο θα επιφέρει μια κίνηση εκτροπής προς τα δεξιά. Είναι σημαντικό να τονισθεί ότι και στις τρεις περιπτώσεις, το φυσικό μέγεθος που μεταβάλλεται άμεσα είναι ο ρυθμός μεταβολής της κλίσης, δηλαδή η γωνιακή ταχύτητα, και όχι η γωνία κλίσης του αεροσκάφους. Έτσι, όσο μεγαλύτερη είναι η εκτροπή του χειριστηρίου (και άρα και η απόκλιση της επιφάνειας ελέγχου) τόσο μεγαλύτερη είναι η μεταβολή στη γωνιακή ταχύτητα του αεροσκάφους. Αυτό, επίσης, αποτέλεσμα έχει, εάν το χειριστήριο μετακινηθεί και παραμείνει στη νέα του θέση, το αεροσκάφος να αποκτήσει μια νέα γωνιακή ταχύτητα και να συνεχίσει να περιστρέφεται με αυτή γύρω από τον συγκεκριμένο άξονα. Για να σταματήσει την περιστροφική κίνηση του αεροσκάφους, ο χειριστής θα πρέπει να μετακινήσει το χειριστήριο προς την αντίθετη (από την αρχική) κατεύθυνση.


    



    Για να μετακινηθούν οι επιφάνειες ελέγχου θα πρέπει να υπάρχει κάποιος μηχανισμός σύνδεσης των χειριστηρίων του πιλότου με αυτές. Στα πρώτα αεροσκάφη αυτό επιτυγχάνονταν μέσω μηχανικών συνδέσεων. Στη συνέχεια, κυρίως στα μεγαλύτερα αεροσκάφη, τοποθετήθηκαν υδραυλικά συστήματα, προκειμένου να διευκολύνουν τον πιλότο στον χειρισμό. Στα πιο σύγχρονα αεροσκάφη έχουν τοποθετηθεί συστήματα «fly by wire» τα οποία ουσιαστικά μετατρέπουν τις εντολές του πιλότου σε ηλεκτρικά σήματα. Στη συνέχεια, τα σήματα αυτά μεταφέρονται στις επιφάνειες ελέγχου οι οποίες κινούνται μέσω σερβομηχανισμών. Στην περίπτωση αυτή ο πιλότος δεν έχει καμία άμεση επαφή με τις επιφάνειες, αλλά ο όλος μηχανισμός λειτουργεί μέσω ηλεκτρονικών συστημάτων. Τέλος, στην περίπτωση που τα σήματα διοχετεύονται μέσω οπτικών ινών, το σύστημα ελέγχου ονομάζεται «fly by light».


    



    2.3 Έλεγχος διατοιχισμού


    



    Τα περισσότερα συμβατικά αεροσκάφη στρέφονται γύρω από τον άξονα διατοιχισμού μέσω των πηδαλίων κλίσης που βρίσκονται ενσωματωμένα στις κυρίως πτέρυγες (συνήθως κοντά στα άκρα προκειμένου να αυξηθεί η ροπή που προκαλούν). Τα πηδάλια λειτουργούν με «διαφορικό» τρόπο, δηλαδή καθώς ανεβαίνει το ένα, το άλλο κατεβαίνει. Με τον τρόπο αυτό, εάν, π.χ., έχουμε κάθοδο του αριστερού πηδαλίου και άνοδο του δεξιού, θα αυξηθεί η γωνία προσβολής της αριστερής πτέρυγας και θα μειωθεί της δεξιάς. Η διαφορά στις γωνίες προσβολής δημιουργεί διαφορά στην άντωση. Συγκεκριμένα, η άντωση θα αυξηθεί στην αριστερή πτέρυγα, ενώ θα μειωθεί στη δεξιά, κάτι που επιφέρει μια δεξιόστροφη ροπή (L) γύρω από τον άξονα διατοιχισμού.


    



    Αξίζει να σημειωθεί ότι σε κάποιες περιπτώσεις η κίνηση διατοιχισμού επιτυγχάνεται μέσω των επιφανειών καταστροφής άντωσης (spoilers). Οι καταστροφείς άντωσης ανήκουν σε μια δευτερεύουσα κατηγορία επιφανειών ελέγχου και αποτελούν μικρές επιφάνειες ενσωματωμένες στις πτέρυγες. Η βασική τους λειτουργία ήταν να μειώνουν την άντωση αυξάνοντας ταυτόχρονα την οπισθέλκουσα, βοηθώντας έτσι στην προσγείωση του αεροσκάφους. Στα μεγάλα σύγχρονα αεροσκάφη ο ρόλος τους έχει διευρυνθεί και πλέον χρησιμοποιούνται και αυτοί στον έλεγχο του διατοιχισμού.


    



    


    Ένας από τους βασικούς λόγους που περιπλέκουν τη μελέτη του ελέγχου ενός αεροσκάφους είναι ότι οι κινήσεις του δεν είναι εντελώς ανεξάρτητες η μια από την άλλη, αλλά υπάρχει σύνδεση μεταξύ τους. Μια χαρακτηριστική περίπτωση είναι η ζεύξη μεταξύ διατοιχισμού και εκτροπής. Όταν το αεροσκάφος περιστρέφεται γύρω από τον άξονα διατοιχισμού, η μία πτέρυγα θα έχει αυξημένη γωνία προσβολής, ενώ η άλλη μικρότερη. Για την πρώτη πτέρυγα η οπισθέλκουσα (που αυξάνεται όσο μεγαλώνει η γωνία προσβολής) θα αυξηθεί, ενώ για την άλλη θα μειωθεί, με αποτέλεσμα τη δημιουργία ροπής (N) γύρω από τον άξονα zb. Η κίνηση διατοιχισμού προς τα δεξιά, π.χ., θα προκαλέσει μια κίνηση εκτροπής προς τα αριστερά. Η ροπή, δηλαδή, που δημιουργείται τείνει να στρέψει το αεροσκάφος αντίθετα από τη φορά του διατοιχισμού και για τον λόγο αυτό ονομάζεται αντίξοη εκτροπή (adverse yaw).


    



    Για παρεμφερείς λόγους, όταν το αεροσκάφος στρέφεται γύρω από τον άξονα zb, δημιουργείται ροπή γύρω από τον άξονα διατοιχισμού. Με άλλα λόγια υπάρχει ισχυρή ζεύξη μεταξύ των δυο κινήσεων. Αυτός είναι και ένας από τους λόγους που όταν ένας πιλότος ή ένα σύστημα ελέγχου θέλει να εκτελέσει στροφή θα πρέπει να χρησιμοποιήσει τόσο τα πηδάλια ελέγχου κλίσης όσο και το πηδάλιο διεύθυνσης. Ο ακριβής τρόπος συνδυασμού των δυο πηδαλίων εξαρτάται από τον σχεδιασμό του κάθε αεροσκάφους.


    



    Παράδειγμα


    



    Αεροσκάφος εκτελεί κίνηση διατοιχισμού. Εάν εξαιτίας της κίνησης η οπισθέλκουσα σε κάθε πτέρυγα μεταβάλλεται κατά 50 N, να υπολογισθεί η μέση ροπή που δημιουργείται γύρω από τoν άξονα zb. Για απλούστευση θεωρούμε ότι η οπισθέλκουσα σε κάθε πτέρυγα ασκείται σε σημείο που απέχει 5 m από των άξονα xb. Στη συνέχεια, εάν η ροπή αδράνειας γύρω από τον άξονα zb είναι 10.000 kg m2, να υπολογισθεί η γωνιακή επιτάχυνση της επαγόμενης κίνησης εκτροπής.


    



    Λύση:


    



    Εξαιτίας της μεταβολής της οπισθέλκουσας θα δημιουργηθεί μια αντίξοη ροπή με μέτρο:


    [image: ]


    Η γωνιακή επιτάχυνση που θα αποκτήσει το αεροσκάφος μπορεί να υπολογισθεί από τον δεύτερο νόμο του Νεύτωνα ως εξής:
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    2.4 Έλεγχος πρόνευσης


    



    Ο έλεγχος πρόνευσης πραγματοποιείται μέσω του πηδαλίου ανόδου-καθόδου και στα περισσότερα συμβατικά αεροσκάφη βρίσκεται ενσωματωμένο στο πίσω μέρος του οριζόντιου σταθερού. Για υπερηχητικές πτήσεις, αντί να κινείται μόνο κάποιο τμήμα του οριζόντιου σταθερού, αυτό μπορεί να μετακινείται ολόκληρο. Κίνηση του πηδαλίου ανόδου-καθόδου προς τα κάτω αυξάνει τη γωνία προσβολής, άρα και την άντωση, ενώ η κίνηση προς τα επάνω έχει το αντίθετο αποτέλεσμα. Η μεταβολή της άντωσης, σε σημείο αρκετά απομακρυσμένο από το κέντρο βάρους του αεροσκάφους, επιφέρει ροπή πρόνευσης (M) γύρω από τον yb άξονα. Με αυτό τον τρόπο το αεροσκάφος αποκτά περιστροφική κίνηση πρόνευσης. Σε αντίθεση με ό,τι περιγράψαμε για τις κινήσεις διατοιχισμού και εκτροπής, για μικρές περιστροφικές ταχύτητες η πρόνευση δεν επηρεάζεται άμεσα από κάποια άλλη περιστροφική κίνηση. Μεταβολή όμως της πρόνευσης επιφέρει μεταβολή στη γραμμική ταχύτητα του αεροσκάφους. Έτσι, εάν ο πιλότος θέλει να αυξήσει την ταχύτητά του, ένας τρόπος είναι να ρίξει το ρύγχος του αεροσκάφους.


    



    Τέλος, για τον έλεγχο της πρόνευσης αεροσκαφών σε ακραίες τιμές γωνιών προσβολής, χρησιμοποιούνται οι λεγόμενες “canard” επιφάνειες. Οι επιφάνειες αυτές, αντί για το οριζόντιο σταθερό, βρίσκονται μπροστά από την κύρια πτέρυγα. Για τον λόγο αυτό προσδίδουν στα αεροσκάφη μεγαλύτερη ευελιξία και λιγότερη ευστάθεια.


    



    2.5 Έλεγχος εκτροπής


    



    O έλεγχος εκτροπής επιτυγχάνεται με τρόπο παρόμοιο με τον έλεγχο πρόνευσης. Η μοναδική διαφορά είναι ότι αντί για το πηδάλιο ανόδου-καθόδου χρησιμοποιείται το πηδάλιο διεύθυνσης, δηλαδή μιας κινούμενης επιφάνειας προσαρτημένης στο κάθετο σταθερό. Όπως και με τις υπόλοιπες επιφάνειες ελέγχου, η απόκλιση του πηδαλίου διεύθυνσης επιφέρει κι εκείνη μεταβολές στις αεροδυναμικές δυνάμεις που ασκούνται σε αυτό. Σε αυτή την περίπτωση μεταβάλλεται η πλευρική αεροδυναμική δύναμη (side force) που ασκείται στο κάθετο σταθερό. Αυτό έχει αποτέλεσμα τη δημιουργία ροπής (N) γύρω από τον άξονα zb. Συγκεκριμένα, μια κίνηση του πηδαλίου διεύθυνσης προς τα αριστερά προκαλεί μια αριστερόστροφη κίνηση του αεροσκάφους γύρω από τον άξονα zb.


    



    Θυμίζουμε ότι, όπως αναλύθηκε με λεπτομέρεια στην περιγραφή ελέγχου του διατοιχισμού, οι δυο κινήσεις (διατοιχισμός και εκτροπή) παρουσιάζουν ισχυρή ζεύξη μεταξύ τους. Αυτός είναι και ο λόγος που η ευστάθεια του αεροσκάφους σε εκτροπή και διατοιχισμό μελετάται συνήθως συνδυαστικά.


    



    2.6 Δευτερεύοντες μηχανισμοί ελέγχου


    



    Όπως έχουμε αναφέρει, οι βασικές επιφάνειες ελέγχου στα συμβατικά αεροσκάφη είναι τα πηδάλια κλίσης, το πηδάλιο ανόδου-καθόδου και το πηδάλιο διεύθυνσης. Στα περισσότερα αεροσκάφη υπάρχουν όμως και κάποιοι ακόμα μηχανισμοί που με διάφορους τρόπους υποβοηθούν στον έλεγχο του αεροσκάφους. Τους μηχανισμούς αυτούς τους κατατάσσουμε στους δευτερεύοντες μηχανισμούς ελέγχου.


    



    Μια πρώτη κατηγορία δευτερεύοντων μηχανισμών ελέγχου έχει ήδη αναφερθεί. Οι καταστροφείς άντωσης βρίσκονται επάνω στις κύριες πτέρυγες και υποβοηθούν κυρίως στη φάση της προσγείωσης.


    



    Μια δεύτερη κατηγορία δευτερεύοντων μηχανισμών ελέγχου αποτελούν οι λεγόμενες αντισταθμιστικές διατάξεις (trims). Οι μηχανισμοί αυτοί τοποθετούνται έτσι, ώστε να εξισορροπούνται τα μεγάλα αεροδυναμικά φορτία που δημιουργούνται στις επιφάνειες ελέγχου σε μεγάλες ταχύτητες. Όταν ο πιλότος δεν υποστηρίζεται από κάποιο μηχανισμό υδραυλικής ή ηλεκτρικής κίνησης, oι δυνάμεις που απαιτούνται για να μετακινηθούν οι επιφάνειες ελέγχου είναι μεγάλες, με αποτέλεσμα να είναι απαραίτητη κάποια άλλη μορφή υποβοήθησης.


    



    Μια από τις πιο συνηθισμένες μορφές υποβοήθησης είναι το αντισταθμιστικό πτερυγίδιο (trim tab), παράδειγμα του οποίου παρουσιάζεται στο Σχήμα 2.2.
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    Σχήμα 2.2 Αντισταθμιστικό πτερυγίδιο


    



    Τα αντισταθμιστικά πτερυγίδια τοποθετούνται στην άκρη των βασικών επιφανειών ελέγχου (π.χ. του πηδαλίου ανόδου-καθόδου) και η παρουσία τους δημιουργεί μια ροπή αντίθετη προς αυτή του αεροδυναμικού φορτίου που αναπτύσσεται εξαιτίας της απόκλισης της βασικής επιφάνειας. Ρυθμίζοντας κατάλληλα τα αντισταθμιστικά πτερυγίδια, ο πιλότος απαλλάσσεται από μεγάλο μέρος του φορτίου έχοντας τη δυνατότητα ακόμα και να σηκώσει τα χέρια του από το χειριστήριο.


    



    Μια άλλη σημαντική κατηγορία δευτερεύοντων μηχανισμών ελέγχου είναι οι υπεραντωτικές διατάξεις. Οι διατάξεις αυτές μπορούν να βρίσκονται είτε στο πίσω μέρος της κυρίας πτέρυγας (οπότε και ονομάζονται flaps) είτε στο εμπρός (οπότε και ονομάζονται slats). Ο βασικός τους ρόλος είναι η αύξηση της άντωσης ιδιαίτερα σε μικρές ταχύτητες. Θυμίζουμε ότι η άντωση δίνεται από τον εξής τύπο (1.1):
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    Όταν η ταχύτητα έχει μειωθεί (π.χ. στις φάσεις απογείωσης-προσγείωσης), για να διατηρηθεί η άντωση σε επίπεδα που να μπορεί να υποστηρίξει το βάρος του αεροσκάφους, θα πρέπει να αυξηθεί η ποσότητα [image: ]. Ένας τρόπος για να επιτευχθεί αυτό είναι να αυξήσουμε το CL αυξάνοντας τη γωνία προσβολής ολόκληρου του αεροσκάφους. Όπως είδαμε όμως στο προηγούμενο κεφάλαιο, ο τρόπος αυτός ενέχει τον κίνδυνο να αυξηθεί πολύ η γωνία προσβολής με αποτέλεσμα το αεροσκάφος να υποστεί απώλεια στήριξης. Μια πιο αποτελεσματική μέθοδος είναι να μεταβάλουμε το σχήμα της αεροτομής της πτέρυγας μέσω της απόκλισης της υπεραντωτικής διάταξης όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα. Αυτό έχει αποτέλεσμα να αυξηθεί ο συντελεστής άντωσης και παράλληλα και η επιφάνεια της πτέρυγας. Έτσι, ακόμα και για μικρές ταχύτητες το αεροσκάφος, χωρίς τον κίνδυνο της απώλειας στήριξης, μπορεί και διατηρεί την απαιτούμενη άντωση. Ανάλογα με τη διαμόρφωσή τους τα flaps και slats μπορεί να είναι απλά, σχιστά, αποσπώμενα, τύπου Fowler κ.λπ.
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    Σχήμα 2.3 Σχηματική αναπαράσταση ενός flap


    



    Τέλος, αξίζει να αναφέρουμε ότι τα σύγχρονα αεροσκάφη μπορεί να διαθέτουν υβριδικούς μηχανισμούς ελέγχου. Ένα τέτοιο παράδειγμα είναι τα flaperons, επιφάνειες ελέγχου στην κύρια πτέρυγα, τα οποία όταν ενεργούν συνολικά, χρησιμοποιούνται ως flaps ενώ όταν ενεργούν διαφορικά, χρησιμοποιούνται ως πηδάλια κλίσης.


    



    2.7 Ισορροπία αεροσκάφους (trim)


    



    Στα επόμενα κεφάλαια θα εξετάσουμε την ευστάθεια του αεροσκάφους, δηλαδή την αντίδρασή του σε οποιαδήποτε διαταραχή (είτε προερχόμενη εξωτερικά είτε από εντολή του πιλότου). Το αεροσκάφος, προτού διαταραχθεί, θα βρίσκεται σε μια κατάσταση ισορροπίας. Έτσι, απαραίτητη προϋπόθεση για οποιαδήποτε μελέτη ευστάθειας είναι η εξέταση των συνθηκών ισορροπίας του αεροσκάφους, αυτές που στα μαθηματικά ονομάζονται αρχικές συνθήκες του προβλήματος. Μια απλουστευμένη ανάλυση αυτών των συνθηκών παρουσιάζεται στο παρακάτω σχήμα:
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    Σχήμα 2.4 Αεροσκάφος σε ισορροπία


    



    Ένα αεροσκάφος βρίσκεται σε ισορροπία trim, όταν οι δυνάμεις που ασκούνται σε αυτό καθώς και οι επαγόμενες ροπές έχουν συνισταμένη μηδέν. Οι δυνάμεις που ασκούνται στο αεροσκάφος είναι τέσσερις: η ώση, η οπισθέλκουσα, η άντωση (τόσο από τις πτέρυγες όσο και από το οριζόντιο σταθερό) και το βάρος. Προκειμένου το αεροσκάφος να βρίσκεται σε ισορροπία θα πρέπει οι δυνάμεις αυτές να αλληλοεξουδετερώνονται και παράλληλα το ίδιο να ισχύει και για τις ροπές που προκαλούνται από αυτές τις δυνάμεις. Εφόσον τηρούνται αυτές οι δύο συνθήκες, τότε –σύμφωνα με τους νόμους του Νεύτωνα– το αεροσκάφος θα συνεχίζει να κινείται με την ίδια γραμμική και γωνιακή ταχύτητα (το αεροσκάφος μπορεί να βρίσκεται σε ισορροπία ακόμα κι αν διατηρεί σταθερή γωνιακή ταχύτητα διάφορη του μηδενός).


    



    Στο προηγούμενο κεφάλαιο είδαμε ότι σε μια αεροτομή η άντωση ασκείται σε σημείο που ονομάζεται κέντρο πίεσης, το οποίο όμως μεταβάλλεται καθώς μεταβάλλεται η γωνία προσβολής. Πιο βολικό στην ανάλυση της ισορροπίας είναι το αεροδυναμικό κέντρο, το οποίο παραμένει σε σταθερό (σχετικά) σημείο καθώς αλλάζει η γωνία προσβολής. Στο σημείο αυτό, η επίδραση της άντωσης μπορεί να αντιπροσωπευτεί από μια δύναμη, καθώς και από μια σταθερή ροπή ([image: ]). Επισημαίνεται ότι η φορά της [image: ] είναι συνήθως αρνητική, δηλαδή nose down (στο Σχήμα 2.4 φαίνεται η θετική φορά).


    



    Προκειμένου η συνισταμένη ροπή να είναι μηδενική και το αεροσκάφος να μπορεί να ισορροπεί, είναι απαραίτητη η παρουσία του οριζόντιου σταθερού. Μάλιστα, στην περίπτωση του σχήματος (που είναι και η πιο συνηθισμένη για μεγαλύτερες ταχύτητες), η άντωση που προκαλεί αυτό έχει φορά προς τα κάτω. Χωρίς την παρουσία του οριζόντιου σταθερού θα έπρεπε σε όλη τη διάρκεια της πτήσης το κέντρο βάρους του αεροσκάφους να βρίσκεται στο ίδιο περίπου σημείο με το αεροδυναμικό κέντρο, προκειμένου η ροπή της άντωσης γύρω από αυτό να είναι μηδέν. Με την παρουσία του οριζόντιου σταθερού δημιουργείται μια ροπή η οποία βοηθάει στην εξισορρόπηση των συνολικών ροπών. Ο πιλότος από την πλευρά του δεν έχει παρά να ρυθμίσει την κλίση του πηδαλίου ανόδου-καθόδου προκειμένου να πετύχει την εξισορρόπηση (trim).


    



    Τέλος, για απλοποίηση της ανάλυσης, θεωρούμε ότι η ώση και η οπισθέλκουσα ασκούνται στην ίδια ευθεία, η οποία μάλιστα περνάει από το κέντρο βάρους του αεροσκάφους. Στην πραγματικότητα, φυσικά, υπάρχει μια μικρή απόκλιση που δημιουργεί μια ροπή την οποία θα έπρεπε να συμπεριλάβουμε σε μια πιο λεπτομερειακή ανάλυση. Θεωρούμε, επίσης, ότι η σταθερή ροπή που ασκείται στο αεροδυναμικό κέντρο του οριζοντίου σταθερού είναι αμελητέα σε σχέση με τις υπόλοιπες ροπές που ασκούνται στο αεροσκάφος.


    Όπως έχουμε ήδη αναφέρει, για να βρίσκεται σε κατάσταση ισορροπίας το αεροσκάφος, θα πρέπει οι δυνάμεις καθώς και οι ροπές γύρω από το κέντρο βάρους να έχουν συνισταμένη μηδέν:


    



    [image: ]


    (2.1)


    όπου


    [image: ], [image: ] είναι η άντωση της πτέρυγας και του οριζόντιου σταθερού, αντίστοιχα (N)


    [image: ], [image: ] είναι οι αποστάσεις τους από το κέντρο βάρους (m)


    



    Εννοιολογικά ίσως είναι δύσκολος ο διαχωρισμός μεταξύ ισορροπίας (trim) και ευστάθειας (stability). Έχουμε αναφέρει ότι οι συνθήκες ισορροπίας αποτελούν, κατά κάποιον τρόπο, τις αρχικές συνθήκες για το πρόβλημα της ευστάθειας. Για να γίνει πιο κατανοητή η διαφορά μεταξύ των δυο χρειαζόμαστε ένα απτό παράδειγμα. Μια τέτοια περίπτωση είναι η εξισορρόπηση ενός μολυβιού στην άκρη του δακτύλου μας. Με (μεγάλη είναι η αλήθεια) προσπάθεια, είναι δυνατόν, έστω και για ελάχιστο χρόνο, να καταφέρουμε να φέρουμε το μολύβι σε ισορροπία. Σε αυτό το σημείο, η συνισταμένη των δυνάμεων (βάρος και αντίδραση του δακτύλου μας) που ασκούνται στο μολύβι και οι επαγόμενες ροπές είναι ίσες με μηδέν και το μολύβι ισορροπεί. Είναι όμως φανερό ότι το μολύβι δεν διαθέτει ευστάθεια (είναι ασταθές), αφού αν εκτραπεί έστω και ελάχιστα από τη θέση ισορροπίας, θα πέσει κάτω. Όπως θα δούμε σε παρακάτω κεφάλαιο, η μαθηματική περιγραφή του φαινομένου της αστάθειας είναι ότι για φραγμένη είσοδο έχουμε έξοδο που τείνει στο άπειρο. Εάν το σύστημα επιστρέφει σε μια θέση ισορροπίας έπειτα από οποιαδήποτε εκτροπή (στα μαθηματικά λέμε ότι η έξοδος είναι φραγμένη για κάθε φραγμένη είσοδο), τότε το σύστημα είναι ευσταθές. Η ισορροπία, λοιπόν, επιτυγχάνεται όταν δεν ασκούνται συνισταμένες δυνάμεις και ροπές, ενώ η ευστάθεια χαρακτηρίζεται από την τάση που επιδεικνύει το σώμα να επιστρέψει σε μια θέση ισορροπίας εάν εκτραπεί από αυτή.


    



    Παράδειγμα


    



    Το αεροσκάφος του Σχήματος 2.4 έχει βάρος 105 Ν βρίσκεται σε ισορροπία και εκτελεί οριζόντια πτήση με σταθερή ταχύτητα 120 m/s σε περιοχή όπου η πυκνότητα του αέρα είναι 1 kg/m3. Εάν το αεροδυναμικό κέντρο της πτέρυγας απέχει από το κέντρο βάρους 1 m, η σταθερή ροπή πρόνευσης είναι 200 N m (θετική), ο συντελεστής άντωσης της πτέρυγας είναι [image: ]= 2, η επιφάνεια της πτέρυγας είναι [image: ]= 10 m2, η επιφάνεια του οριζόντιου σταθερού είναι [image: ]= 1 m2, να βρεθεί ο συντελεστής άντωσης του οριζόντιου σταθερού. Στη συνέχεια, να βρεθεί η απόσταση που έχει το αεροδυναμικό κέντρο του οριζόντιου σταθερού από το κέντρο βάρους. Τέλος, να βρεθεί ο λόγος της άντωσης προς την οπισθέλκουσα, εάν η ώση είναι 8 kN.


    



    Λύση:


    



    Η άντωση που δημιουργεί η πτέρυγα είναι:


    



    [image: ]


    



    Αφού το αεροσκάφος βρίσκεται σε ισορροπία, προκύπτει:


    



    [image: ]


    



    Από την εξίσωση της άντωσης του οριζόντιου σταθερού έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Από την εξίσωση των ροπών έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Τέλος:


    



    [image: ]


    



    Η συνολική άντωση δίνεται ως εξής:


    



    [image: ]


    



    Άρα:


    [image: ]


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάστηκαν οι συμβατικοί τρόποι ελέγχου του αεροσκάφους από τον πιλότο μέσω πρωτεύοντων και δευτερεύοντων επιφανειών ελέγχου. Παρουσιάστηκαν, επίσης, οι εξισώσεις που διέπουν την πτήση ενός αεροσκάφους, έτσι ώστε αυτό να βρίσκεται σε κατάσταση ισορροπίας. Στο επόμενο κεφάλαιο θα μελετηθεί η στατική ευστάθεια και οι παράγοντες που την καθορίζουν.
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    Κεφάλαιο 3: Στατική ευστάθεια αεροσκάφους


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να γνωρίζουν για την έννοια της στατικής ευστάθειας αεροσκαφών

    


    
      	Να αντιλαμβάνονται τους παράγοντες που επηρεάζουν τη διαμήκη στατική ευστάθεια αεροσκάφους


      	Να επιλύουν προβλήματα διαμήκους στατικής ευστάθειας ιπτάμενης πτέρυγας και συμβατικού αεροσκάφους


      	Να αντιλαμβάνονται τους παράγοντες που επηρεάζουν την εγκάρσια και πορειακή στατική ευστάθεια αεροσκάφους

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου αποτελούν οι γνώσεις που αποκτήθηκαν στο Κεφάλαιο 2, καθώς και η γνώση των νόμων του Νεύτωνα για γραμμική και περιστροφική κίνηση.

  


  
    3.1 Η έννοια της ευστάθειας


    



    Όπως έχουμε ήδη αναφέρει, η ευστάθεια συστήματος σχετίζεται με την αντίδρασή του (απόκριση) σε οποιαδήποτε είσοδο ή διαταραχή. Ένας πιο αυστηρός μαθηματικός ορισμός είναι ο εξής:


    



    «Ένα γραμμικό σύστημα είναι ευσταθές εάν η έξοδός του είναι φραγμένη (πεπερασμένη) για κάθε φραγμένη είσοδο».


    



    Με πιο απλά λόγια, ενώ η έξοδος ενός ευσταθούς συστήματος βρίσκεται μέσα σε επιτρεπτά όρια, η έξοδος ασταθούς συστήματος αυξάνει θεωρητικά προς το άπειρο.


    



    [image: C:\Users\papia\Documents\projects\eikonografhsh\ebooks\kefalaio 3\01.tif]


    



    Σχήμα 3.1 Απόκριση ευσταθούς και ασταθούς συστήματος για είσοδο βήμα


    



    Επειδή ο παραπάνω ορισμός είναι αρκετά αφηρημένος, είναι προτιμότερο να εξετάσουμε την ευστάθεια σε σχέση με τη συμπεριφορά του αεροσκάφους. Καταρχήν, η ευστάθεια οποιουδήποτε φυσικού συστήματος διακρίνεται στη στατική ευστάθεια και στη δυναμική. Στο κεφάλαιο αυτό θα επικεντρωθούμε στη στατική ευστάθεια (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Nelson, 1997,Raymer, 2006,Yechout, 2003).


    



    Ένα αεροσκάφος θεωρείται ότι διαθέτει στατική ευστάθεια όταν εμφανίζει την τάση να επιστρέψει σε κατάσταση ισορροπίας ύστερα από κάποια διατάραξή του. Η διατάραξη αυτή μπορεί να προέρχεται είτε από εκούσια αίτια (εντολές πιλότου) είτε από ακούσια (ατμοσφαιρικές διαταραχές, κενά αέρος κ.λπ.). Εξαιτίας της μεταβολής της θέσης του αεροσκάφους (π.χ. απόκλιση της γωνίας προσβολής) δημιουργείται ροπή η οποία μπορεί να είναι είτε ανταγωνιστική της απόκλισης (οπότε έχουμε στατική ευστάθεια) είτε ενισχυτική (οπότε έχουμε στατική αστάθεια). Σε προηγούμενο κεφάλαιο αναφέραμε ότι η κίνηση πρόνευσης μπορεί να θεωρηθεί ανεξάρτητη των άλλων κινήσεων (διατοιχισμού και εκτροπής). Πιο γενικά, μπορούμε να πούμε ότι η διαμήκης απόκριση του αεροσκάφους δύναται να μελετηθεί ανεξάρτητα από την εγκάρσια-πορειακή απόκριση. Ξεκινάμε, έτσι, την ανάλυσή μας με τη διαμήκη στατική ευστάθεια και τα χαρακτηριστικά της.


    



    3.2 Διαμήκης στατική ευστάθεια


    



    Για να είναι ένα αεροσκάφος ευσταθές στο διάμηκες επίπεδο θα πρέπει να ικανοποιείται η εξής σχέση:


    



    [image: ]


    



    όπου [image: ] είναι η συνολική ροπή πρόνευσης γύρω από το κέντρο βάρους


    



    Προκειμένου να συνειδητοποιήσουμε την πρακτική σημασία της παραπάνω μαθηματικής διατύπωσης, θα πρέπει να αναλύσουμε τους φυσικούς μηχανισμούς που διέπουν οποιαδήποτε διαταραχή στο διάμηκες επίπεδο (δηλαδή γύρω από τον άξονα πρόνευσης). Εάν, λοιπόν, το αεροσκάφος διαταραχθεί γύρω από τον άξονα yb θα έχουμε μεταβολή της γωνίας προσβολής [image: ], η οποία με τη σειρά της θα επιφέρει μεταβολή στην άντωση [image: ]. Η μεταβολή της άντωσης θα επιφέρει με τη σειρά της μια ροπή, η οποία μπορεί να είναι είτε σταθεροποιητική είτε να ενισχύει τη διαταραχή. Προϋπόθεση για να έχουμε διαμήκη στατική ευστάθεια είναι η μεταβολή στη ροπή πρόνευσης που προκαλεί η μεταβολή της άντωσης να έχει αντίθετη φορά από τη μεταβολή στη γωνία προσβολής, αυτό ακριβώς δηλαδή που μας δείχνει η σχέση, [image: ]. Με πιο απλά λόγια, εάν, π.χ., το αεροσκάφος εκτρέπεται σε πρόνευση, έτσι ώστε η γωνία προσβολής του να μειώνεται (nose down κίνηση), θα πρέπει η μεταβολή της ροπής να είναι τέτοια ώστε να προκαλεί κίνηση nose up, εξαλείφοντας έτσι τη διαταραχή.


    



    Η συνολική ροπή πρόνευσης γνωρίζουμε ότι δίνεται από τον τύπο (1.3):


    



    [image: ]


    



    Επειδή η ταχύτητα, η πυκνότητα του αέρα, η επιφάνεια και η μέση χορδή κατά τη διάρκεια της διαταραχής θεωρούνται σταθερά, η συνθήκη για διαμήκη στατική ευστάθεια δίνεται τελικά από την εξής σχέση:


    



    [image: ]


    



    Επίσης:


    



    [image: ]


    



    Από τις αεροδυναμικές ιδιότητες αεροτομής είναι γνωστό ότι για γωνίες προσβολής μικρότερες από τη γωνία προσβολής απώλειας στήριξης, ο συντελεστής άντωσης είναι ανάλογος της γωνίας προσβολής οπότε:


    



    [image: ]


    



    Έτσι, καταλήγουμε ότι η συνθήκη για διαμήκη στατική ευστάθεια είναι η εξής:


    



    [image: ]


    (3.1)


    [image: C:\Users\papia\Documents\projects\eikonografhsh\ebooks\kefalaio 3\02.tif]


    



    Σχήμα 3.2 Στατική ευστάθεια μέσω γραφημάτων


    



    Στο παραπάνω διάγραμμα παρουσιάζονται δυο περιπτώσεις για τη συνθήκη διαμήκους στατικής ευστάθειας: Στην πρώτη ικανοποιείται η συνθήκη 3.1 ενώ στη δεύτερη όχι. Τέτοιου είδους διαγράμματα διευκολύνουν πολύ τη μελέτη της διαμήκους στατικής ευστάθειας, αφού προδίνουν ξεκάθαρη εικόνα για την ύπαρξη ή μη ευστάθειας. Είναι προφανές, επίσης, ότι για να υπάρξει στατική ευστάθεια θα πρέπει καταρχήν το αεροσκάφος να ισορροπεί (πριν από τη διαταραχή), δηλαδή στο παραπάνω γράφημα, η ευθεία θα πρέπει σε κάποιο σημείο να τέμνει τον άξονα των CL έτσι ώστε η ροπή πρόνευσης να είναι μηδέν.


    



    Η ικανοποίηση ή όχι της συνθήκης 3.1 εξαρτάται από τον σχεδιασμό του αεροσκάφους. Θα εξετάσουμε τώρα τις προϋποθέσεις για να ισχύει η σχέση 3.1 για δύο περιπτώσεις: την ιπτάμενη πτέρυγα και το συμβατικό αεροσκάφος.


    



    3.2.1 Αεροσκάφος χωρίς οριζόντιο σταθερό (ιπτάμενη πτέρυγα)


    



    Σε αυτή την περίπτωση, η μοναδική δύναμη άντωσης δημιουργείται από την κυρίως πτέρυγα, όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα.


    



    [image: C:\Users\pany\AppData\Local\Microsoft\Windows\INetCache\Content.Word\01.tif]


    



    Σχήμα 3.3 Ανάλυση δυνάμεων και ροπών σε αεροσκάφος δίχως οριζόντιο σταθερό


    



    Όπου


    [image: ] είναι η απόσταση του αεροδυναμικού κέντρου από την αρχή της αεροτομής (m)


    [image: ] είναι η απόσταση του κέντρου βάρους από την αρχή της αεροτομής (m)


    



    Οι ποσότητες [image: ] και [image: ] είναι οι αποστάσεις ως ποσοστό της μέσης χορδής της πτέρυγας (δεν έχουν, δηλαδή, διαστάσεις).


    



    H συνολική ροπή γύρω από το κέντρο βάρους υπολογίζεται ως εξής:


    



    [image: ]


    



    Διαιρώντας και τα δύο μέλη με την ποσότητα


    



    [image: ]


    



    έχουμε το εξής αποτέλεσμα:


    



    [image: ]


    (3.2)


    Όπου


    [image: ]είναι ο συντελεστής της ροπής [image: ]


    [image: ] είναι ο συντελεστής άντωσης της πτέρυγας


    [image: ] είναι η επιφάνεια της πτέρυγας (m2)


    



    Παραγωγίζοντας τη σχέση ως προς [image: ], και επειδή ο συντελεστής [image: ] εξ ορισμού δεν μεταβάλλεται ως προς τη γωνία προσβολής, άρα και ως προς τον συντελεστή άντωσης, καταλήγουμε στο εξής:


    



    [image: ]


    (3.3)


    Από την παραπάνω σχέση συμπεραίνουμε ότι για ένα αεροσκάφος χωρίς οριζόντιο σταθερό πρέπει να ισχύει [image: ], δηλαδή το αεροδυναμικό κέντρο πρέπει να βρίσκεται πίσω από το κέντρο βάρους.


    



    Στο ίδιο συμπέρασμα καταλήγουμε και από το Σχήμα 3.3. Με το αεροδυναμικό κέντρο μπροστά από το κέντρο βάρους, αύξηση της γωνίας προσβολής, και άρα της άντωσης, θα δημιουργήσει μια ροπή nose up. Η ροπή αυτή θα αυξήσει περαιτέρω τη γωνία προσβολής μεγαλώνοντας τη διαταραχή και προκαλώντας αστάθεια. Εάν το κέντρο βάρους βρισκόταν μπροστά από το αεροδυναμικό κέντρο, η αύξηση της άντωσης θα προκαλούσε μια ροπή nose down μειώνοντας τη γωνία προσβολής και τείνοντας να επαναφέρει την αεροτομή σε θέση ισορροπίας. Το αεροδυναμικό κέντρο για υποηχητικές ταχύτητες, στις περισσότερες συμβατικές αεροτομές βρίσκεται κοντά στο 25% της χορδής, σημείο το οποίο είναι μπροστά από το κέντρο βάρους. Τα αεροσκάφη χωρίς την προσθήκη του οριζόντιου σταθερού είναι, λοιπόν, συνήθως ασταθή.


    



    Αυτό μπορεί να διαπιστωθεί και πετώντας μια κόλλα χαρτί η οποία μπορεί να θεωρηθεί μια απλή πτέρυγα. Μόλις ξεκινήσει την πτήση της, λόγω της αεροδυναμικής της αστάθειας στο διάμηκες επίπεδο, θα τουμπάρει. Θα μπορούσε να αναρωτηθεί κανείς πώς είναι δυνατόν να υπάρχουν ιπτάμενες πτέρυγες (πχ. το αμερικανικό Northrop B-2) που πετάνε με ασφάλεια. Η απάντηση βρίσκεται στα εξελιγμένα ΣΑΕ που διαθέτουν και τα οποία προσθέτουν την απαιτούμενη για ασφαλή πτήση τεχνητή ευστάθεια (περισσότερα σε παρακάτω κεφάλαια).


    



    Παράδειγμα


    



    Μια ιπτάμενη πτέρυγα έχει μέση χορδή 1,5 m. Εάν το κέντρο βάρους βρίσκεται σε σημείο [image: ] = 0,8 m και το αεροδυναμικό κέντρο σε σημείο [image: ] = 0,4 m, να δειχθεί ότι το αεροσκάφος είναι ασταθές και να βρεθεί πόσο πρέπει να μετακινηθεί το κέντρο βάρους για να γίνει ευσταθές το αεροσκάφος.


    



    Λύση:


    



    Έχουμε:


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    [image: ] , άρα έχουμε στατική αστάθεια.


    



    Για να γίνει το αεροσκάφος ευσταθές θα πρέπει το κέντρο βάρους να μετακινηθεί μπρος τα εμπρός, έτσι ώστε τουλάχιστον να συμπέσει με το αεροδυναμικό κέντρο.


    



    Η απόσταση που πρέπει να μετακινηθεί είναι η εξής:


    



    [image: ]


    



    3.2.2 Αεροσκάφος με οριζόντιο σταθερό (συμβατικό αεροσκάφος)


    



    Στο προηγούμενο κεφάλαιο διαπιστώσαμε την ανάγκη ύπαρξης οριζόντιου σταθερού, προκειμένου να μπορεί το αεροσκάφος να είναι σε κατάσταση ισορροπίας. Όπως θα φανεί τώρα, το οριζόντιο σταθερό είναι απαραίτητο και για την προσθήκη στατικής ευστάθειας.


    



    Το διάγραμμα των δυνάμεων για μια τέτοια περίπτωση παρουσιάζεται στο Σχήμα 3.4 (την άντωση του οριζόντιου σταθερού την έχουμε σχεδιάσει με τη θετική φορά).


    



    [image: C:\Users\pany\AppData\Local\Microsoft\Windows\INetCache\Content.Word\02.tif]


    



    


    Σχήμα 3.4 Διάγραμμα δυνάμεων και ροπών σε αεροσκάφος με οριζόντιο σταθερό


    



    Η μαθηματική ανάλυση που ακολουθούμε είναι παρόμοια με αυτή που ακολουθήσαμε για την περίπτωση χωρίς οριζόντιο σταθερό. Οι ροπές γύρω από το κέντρο βάρους αυτή τη φορά δίνονται από το εξής:


    [image: ]


    Και σε μορφή συντελεστών (διαιρώντας με [image: ]):


    



    [image: ]


    (3.4)


    όπου


    [image: ] είναι η απόσταση του αεροδυναμικού κέντρου του οριζόντιου σταθερού από το κέντρο βάρους (m).


    Εάν θέσουμε [image: ] , από τη σχέση 3.4 έχουμε:


    



    [image: ]


    (3.5)


    όπου


    [image: ] είναι ο συντελεστής όγκου ουραίου (tail volume coefficient) και αποτελεί μέτρο της επίδρασης του οριζόντιου σταθερού στην ευστάθεια του αεροσκάφους.


    Παραγωγίζοντας τη σχέση 3.5 ως προς [image: ]:


    



    [image: ]


    (3.6)


    Από τη σχέση 3.6 γίνεται φανερό ότι η διαμήκης στατική ευστάθεια εξαρτάται από την εξής παράγωγο:


    



    [image: ]


    



    Αποδεικνύεται ότι αυτή η παράμετρος εξαρτάται κυρίως από την κατακόρυφη θέση αλλά και την κλίση του οριζόντιου σταθερού σε σχέση με την πτέρυγα. Όσο πιο ψηλά βρίσκεται το οριζόντιο σταθερό, τόσο πιο μεγάλη είναι η τιμή της παραγώγου. Αυτός είναι και ο λόγος που σε κάποια αεροσκάφη το οριζόντιο σταθερό βρίσκεται σε υψηλό, σε σχέση με την πτέρυγα, σημείο.


    



    Θα πρέπει να σημειωθεί ότι όλη η ανάλυση που προηγήθηκε αφορά την περίπτωση που τα χειριστήρια είναι δεσμευμένα (controls fixed), δηλαδή που κρατούνται σε σταθερό σημείο από τον πιλότο. Μια ελαφρώς διαφορετική ανάλυση θα απαιτούνταν στην περίπτωση που τα χειριστήρια ήταν ελεύθερα να κινηθούν (controls free). Στα περισσότερα αεροσκάφη, πάντως, η διαμήκης στατική ευστάθεια για ελεύθερα χειριστήρια είναι μεγαλύτερη από ό,τι για δεσμευμένα. Έτσι, εάν ένα αεροσκάφος είναι ευσταθές για χειριστήρια δεσμευμένα, είναι συνήθως ευσταθές και για χειριστήρια ελεύθερα.


    



    3.2.3 Ουδέτερο σημείο και περιθώριο ευστάθειας


    Από τη σχέση 3.6 γίνεται φανερό ότι για να έχουμε οριακή ευστάθεια θα πρέπει [image: ] . Έτσι, η θέση του κέντρου βάρους για οριακή ευστάθεια δίνεται από:


    



    [image: ]


    (3.7)


    Το σημείο [image: ], μέχρι το οποίο δύναται να μετακινηθεί το κέντρο βάρους προκειμένου το αεροσκάφος να παραμείνει ευσταθές, λέγεται ουδέτερο σημείο (neutral point). Θέτοντας [image: ] στη σχέση 3.7, επιστρέφουμε στην περίπτωση της ιπτάμενης πτέρυγας (χωρίς οριζόντιο σταθερό). Στην περίπτωση αυτή, [image: ], δηλαδή το ουδέτερο σημείο είναι το αεροδυναμικό κέντρο, όπως είχαμε αποδείξει προηγουμένως. Η παρουσία του οριζόντιου σταθερού δίνει τη δυνατότητα στο κέντρο βάρους του αεροσκάφους να βρίσκεται πίσω από το αεροδυναμικό κέντρο χωρίς το αεροσκάφος να γίνεται ασταθές.


    



    Η απόσταση μεταξύ της θέσης του κέντρου βάρους και του ουδέτερου σημείου, ονομάζεται στατικό περιθώριο (static margin). Το στατικό περιθώριο είναι ουσιαστικά το περιθώριο που έχει το κέντρο βάρους να μετακινηθεί προτού δημιουργηθεί αστάθεια. Έτσι, λοιπόν, η θέση του κέντρου βάρους ενός αεροσκάφους καθορίζεται από κάποια όρια. Το πίσω όριο καθορίζεται από το ουδέτερο σημείο και το εμπρός από τη μέγιστη ροπή που μπορεί να προσφέρει το οριζόντιο σταθερό για να βρίσκεται το αεροσκάφος σε ισορροπία (όπως θα δούμε παρακάτω, ρόλο στο εμπρός όριο παίζει και η δυναμική ευστάθεια του αεροσκάφους). Τα δυο αυτά όρια συνήθως εκφράζονται ως ποσοστό της μέσης χορδής της κυρίας πτέρυγας και είναι από τις πιο σημαντικές παραμέτρους στον καθορισμό της ευστάθειας αεροσκαφών.


    



    Παράδειγμα


    



    Αεροσκάφος έχει πτέρυγα με επιφάνεια 25 m2 και μέση χορδή 3 m. Εάν η επιφάνεια του ουραίου τμήματος είναι 4 m2 και η απόσταση [image: ] είναι 10 m, η θέση του αεροδυναμικού κέντρου στο 0,25 της χορδής, η θέση του κέντρου βάρους στο 0,5 της χορδής, και [image: ], να μελετηθεί η διαμήκης στατική ευστάθεια και να βρεθεί το ουδέτερο σημείο καθώς και το στατικό περιθώριο.


    



    Λύση:


    



    Έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Έτσι, έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Αφού η παράγωγος είναι αρνητική το αεροσκάφος πρέπει να είναι ευσταθές.


    Το ουδέτερο σημείο δίνεται από το εξής:


    



    [image: ]


    



    Συνεπώς, το ουδέτερο σημείο βρίσκεται στο 78% της χορδής.


    Το στατικό περιθώριο δίνεται από τη σχέση:


    



    [image: ]


    



    Παρατηρούμε ότι το στατικό περιθώριο δίνεται από την απόλυτη τιμή της παραγώγου


    



    [image: ], δηλαδή από την απόλυτη τιμή της κλίσης του γραφήματος στο Σχήμα 3.2.


    



    3.3 Εγκάρσια και πορειακή στατική ευστάθεια


    



    Η διαμήκης ευστάθεια σε ένα αεροσκάφος παίζει πρωτεύοντα ρόλο στον καθορισμό του βαθμού δυσκολίας όσο αφορά τον χειρισμό του. Αυτό δεν σημαίνει φυσικά ότι θα πρέπει να αγνοηθεί και η ευστάθεια σε διατοιχισμό και εκτροπή. Όπως έχουμε αναφέρει, οι κινήσεις γύρω από τον άξονα xb και zb, επειδή συνδέονται στενά μεταξύ τους, συνήθως μελετώνται μαζί. Στην πρώτη περίπτωση μιλάμε για εγκάρσια, στη δεύτερη για πορειακή ευστάθεια.


    



    Όπως και για την περίπτωση της διαμήκους ευστάθειας, αναγκαία συνθήκη για την ύπαρξη εγκάρσιας και πορειακής ευστάθειας είναι η δημιουργία ανταγωνιστικής (και όχι ενισχυτικής) ροπής ως αποτέλεσμα οποιασδήποτε διαταραχής. Μαθηματικά αυτό εκφράζεται ως εξής:


    



    [image: ] [image: ]


    όπου


    [image: ] και [image: ] είναι οι συντελεστές ροπής διατοιχισμού και εκτροπής, αντίστοιχα.


    Η πρώτη σχέση αφορά την εγκάρσια ευστάθεια (και τη ροπή διατοιχισμού), ενώ η δεύτερη την πορειακή ευστάθεια (και τη ροπή εκτροπής).


    



    Ας εξετάσουμε πιο αναλυτικά τους σχεδιαστικούς παράγοντες που επηρεάζουν τις παραπάνω σχέσεις, ξεκινώντας πρώτα από την εγκάρσια ευστάθεια.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 3.5 Διαταραχή αεροσκάφους σε διατοιχισμό


    



    Έστω ότι το αεροσκάφος διαταράσσεται σε διατοιχισμό, με αποτέλεσμα να πάρει μια κλίση Φ. Εξαιτίας αυτού, δημιουργείται μια πλάγια συνιστώσα LημΦ της άντωσης, ενώ, παράλληλα, η κάθετη συνιστώσα μειώνεται σε LσυνΦ και γίνεται έτσι μικρότερη του βάρους (W). Ως αποτέλεσμα το αεροσκάφος αρχίζει να ολισθαίνει και παράλληλα να κινείται προς τα κάτω. Προϋπόθεση για να έχουμε στατική ευστάθεια είναι να δημιουργηθεί μια ροπή η οποία θα τείνει να επιστρέψει το αεροσκάφος στην αρχική θέση ισορροπίας. Προκειμένου να επιτευχθεί αυτό χρησιμοποιούνται κάποιες σχεδιαστικές παρεμβολές.


    



    Η πιο σημαντική ίσως από αυτές είναι η λεγόμενη δίεδρη γωνία (dihedral), δηλαδή η κλίση προς τα επάνω που έχει η πτέρυγα, όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα.


    



    [image: ]


    



    


    Σχήμα 3.6 Πτέρυγες με δίεδρη γωνία


    



    Η κλίση των πτερύγων βοηθάει το αεροσκάφος να επιστρέψει στην αρχική του θέση εάν κινηθεί γύρω από τον άξονα xb. Αυτό συμβαίνει γιατί, όπως αναφέραμε προηγουμένως, καθώς το αεροσκάφος εκτρέπεται σε διατοιχισμό, ολισθαίνει με μια ταχύτητα προς τα δεξιά (σε αυτό το παράδειγμα). Λόγω της παρουσίας της δίεδρης γωνίας, η μία πτέρυγα «βλέπει» μια αυξημένη γωνία προσβολής ενώ η άλλη μειωμένη. Αυτό έχει ως αποτέλεσμα την αύξηση της άντωσης στη δεξιά πτέρυγα και τη μείωση στην αριστερή, δημιουργώντας μια ροπή με τέτοια φορά που επαναφέρει τις πτέρυγες στην αρχική τους θέση. Για να γίνει πιο εύκολα κατανοητό, φανταστείτε ότι ο μηχανισμός μοιάζει με το σκαρί ενός καραβιού το οποίο είναι σχεδιασμένο έτσι, ώστε έπειτα από οποιαδήποτε διαταραχή το καράβι να επανέρχεται σε θέση ισορροπίας.


    



    Υπάρχουν φορές, πάντως, που η εγκάρσια ευστάθεια είναι μεγαλύτερη από την επιθυμητή μειώνοντας έτσι την ευελιξία και δυσκολεύοντας το έργο του χειριστή. Προκειμένου να αυξηθεί ο βαθμός ευελιξίας σε κάποια αεροσκάφη (συνήθως υψηλοπτέρυγα), οι κυρίες πτέρυγες έχουν μια κλίση προς τα κάτω (αρνητική δίεδρη – anhedral). Η αρνητική δίεδρη γωνία λειτουργεί αντίστροφα από τη δίεδρη γωνία, ουσιαστικά αφαιρώντας εγκάρσια ευστάθεια από το αεροσκάφος.


    



    Η κατακόρυφη θέση των κυρίως πτερύγων αποτελεί έναν ακόμα παράγοντα καθορισμού της εγκάρσιας στατικής ευστάθειας. Σε ένα αεροσκάφος υψηλοπτέρυγο, η ροή που δημιουργείται εξαιτίας της ολίσθησης έχει αποτέλεσμα να μεταβάλλονται οι γωνίες προσβολής των δύο πτερύγων με τέτοιο τρόπο ώστε να δημιουργείται μια σταθεροποιητική ροπή. Αντίθετα, για χαμηλοπτέρυγο αεροσκάφος, η ροπή που δημιουργείται είναι αποσταθεροποιητική. Οι πτέρυγες τοποθετούνται χαμηλά στην περίπτωση που ο υπόλοιπος σχεδιασμός του αεροσκάφους είναι τέτοιος που προσδίδει υπερβολική ευστάθεια στο αεροσκάφος.


    



    Άλλος ένας παράγοντας που επηρεάζει την εγκάρσια ευστάθεια είναι η γωνία βέλους (sweep), δηλαδή η κλίση των πτερύγων προς τα πίσω.


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 3.7 Επίδραση της γωνίας βέλους στην εγκάρσια στατική ευστάθεια


    



    Παρατηρώντας το Σχήμα 3.7 μπορούμε να κατανοήσουμε την επίδραση της γωνίας βέλους στην εγκάρσια ευστάθεια. Στην πρώτη εικόνα το αεροσκάφος βρίσκεται σε κατάσταση ισορροπίας. Η άντωση που δέχεται η κάθε πτέρυγα εξαρτάται από την κάθετη στην πτέρυγα συνιστώσα Vn της ολικής ταχύτητας, η οποία σε αυτή την περίπτωση είναι ίδια για τις δυο πτέρυγες. Για τον λόγο αυτό είναι ίδια και η άντωση που δέχονται οι πτέρυγες με αποτέλεσμα να μη δημιουργείται καμία ροπή γύρω από τον άξονα διατοιχισμού.


    



    Στη δεύτερη εικόνα το αεροσκάφος έχει δεχτεί μια εγκάρσια διαταραχή και ολισθαίνει προς τα αριστερά. Όπως γίνεται φανερό από τα διανύσματα της ταχύτητας, αυτό έχει αποτέλεσμα η κάθετη συνιστώσα της ροής να γίνεται μεγαλύτερη για την αριστερή πτέρυγα και μικρότερη για τη δεξιά. Έτσι, δημιουργείται μεγαλύτερη άντωση στην αριστερή πτέρυγα που με τη σειρά της προκαλεί μια ροπή (διατοιχισμού) προς τα δεξιά. Η ροπή αυτή ουσιαστικά αντιτίθεται στην ολίσθηση που έχει προκαλέσει η διαταραχή και τείνει να επαναφέρει το αεροσκάφος στην αρχική κατάσταση ισορροπίας.


    



    Τέλος, η παρουσία του κάθετου σταθερού έχει κι εκείνη σταθεροποιητική επίδραση. Οποιαδήποτε διαταραχή προκαλεί μια πλευρική αεροδυναμική δύναμη, η οποία με τη σειρά της δημιουργεί σταθεροποιητική ροπή.


    



    Η πορειακή ευστάθεια είναι η πιο απλή περίπτωση αφού το κάθετο σταθερό είναι ο βασικός παράγοντας που την επηρεάζει. Όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα, κατά την εκτροπή δημιουργείται στο κάθετο σταθερό μια πλευρική δύναμη. Η παρουσία της πίσω από το κέντρο βάρους του αεροσκάφους, έχει αποτέλεσμα η ροπή που δημιουργείται να είναι σταθεροποιητική και να τείνει να επιστρέψει το όχημα στην αρχική του πορεία. Ο βαθμός της ευστάθειας εξαρτάται από το μέγεθος του κάθετου σταθερού αλλά και από την απόστασή του από το κέντρο βάρους, αφού όσο μεγαλύτερη είναι αυτή τόσο αυξάνεται και η σταθεροποιητική ροπή.


    



    [image: C:\Users\papia\Documents\projects\eikonografhsh\ebooks\kefalaio 3\09.tif]


    



    Σχήμα 3.8 Επίδραση κάθετου σταθερού στην πορειακή ευστάθεια


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό πραγματοποιήθηκε μια λεπτομερειακή ανάλυση της διαμήκους και εγκάρσιας-πορειακής στατικής ευστάθειας του αεροσκάφους. Αναλύθηκαν οι σχετικοί μηχανισμοί και εξισώσεις και παρουσιάστηκαν οι κυριότεροι παράγοντες καθορισμού του βαθμού της ευστάθειας. Στο επόμενο κεφάλαιο θα παρουσιαστούν τα χαρακτηριστικά της διαμήκους δυναμικής ευστάθειας.
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    Κεφάλαιο 4: Εξισώσεις κίνησης αεροσκάφους


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να αντιλαμβάνονται τη διαφορά μεταξύ στατικής και δυναμικής ευστάθειας αεροσκάφους


      	Να γνωρίζουν τη διαδικασία εύρεσης των εξισώσεων κίνησης μικρών διαταραχών για τη μελέτη της ευστάθειας και του ελέγχου αεροσκάφους


      	Να γνωρίζουν για την έννοια των παραγώγων ευστάθειας αεροσκάφους

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου αποτελούν οι γνώσεις που αποκτήθηκαν στο Κεφάλαιο 3 καθώς και η γνώση των νόμων του Νεύτωνα για γραμμική και περιστροφική κίνηση.

  


  
    4.1 Γενικά


    



    Η στατική ευστάθεια του αεροσκάφους σχετίζεται με την τάση του να επιστρέψει σε μια αρχική θέση ισορροπίας έπειτα από διαταραχή της κίνησής του. Η ύπαρξη αυτής της τάσης δεν μας εγγυάται όμως ότι το αεροσκάφος θα έχει την επιθυμητή συμπεριφορά. Όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα, είναι δυνατόν να υπάρχει τάση επαναφοράς σε θέση ισορροπίας αλλά το αποτέλεσμα να είναι μια περιοδική κίνηση γύρω από αυτή τη θέση. Μάλιστα στην περίπτωση γ είναι φανερό ότι η ταλάντωση που δημιουργείται έχει τα χαρακτηριστικά αύξουσας ταλάντωσης, με το αεροσκάφος ουσιαστικά να απομακρύνεται από την αρχική του κατάσταση. Όταν παρατηρείται μια τέτοια συμπεριφορά, λέμε ότι το αεροσκάφος είναι στατικά ευσταθές αλλά δυναμικά ασταθές. Η εν γένει απόκριση, και όχι απλά η αρχική τάση, ορίζεται από αυτό που ονομάζουμε δυναμική ευστάθεια αεροσκάφους (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Nelson, 1997,Roskam, 2003,Raymer, 2006,Yechout, 2003).


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 4.1 Βαθμοί δυναμικής ευστάθειας


    



    Γίνεται, επίσης, αντιληπτό από το παραπάνω διάγραμμα ότι υπάρχουν διαφορετικοί βαθμοί δυναμικής ευστάθειας. Στην περίπτωση α δημιουργείται μια απλή επαναφορά στην αρχική κατάσταση. Η κίνηση είναι ευσταθής και μάλιστα όχι περιοδική. Στην περίπτωση β το αεροσκάφος ταλαντώνεται μεν, αλλά η ταλάντωση είναι φθίνουσα τείνοντας τελικώς στην αρχική θέση. Το αεροσκάφος είναι στατικά και δυναμικά ευσταθές. Η προαναφερθείσα περίπτωση γ είναι αυτή της στατικής ευστάθειας αλλά της δυναμικής αστάθειας.


    



    4.2 Γραμμικές εξισώσεις κίνησης αεροσκάφους


    



    Προκειμένου να μελετηθεί η δυναμική ευστάθεια του αεροσκάφους θα πρέπει να βρεθούν οι εξισώσεις που διέπουν την κίνησή του. Για να γίνει αυτό θα πρέπει για κάθε άξονα να εφαρμοσθεί ο δεύτερος νόμος του Νεύτωνα για τη γραμμική και την περιστροφική κίνηση του αεροσκάφους. Μια πλήρης ανάλυση θα ήταν χρονοβόρα και δεν θα εξυπηρετούσε τους σκοπούς αυτού του συγγράμματος, για τους οποίους αρκεί να αναφέρουμε ότι με την εφαρμογή των νόμων του Νεύτωνα θα καταλήγαμε στις παρακάτω εξισώσεις:
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    (4.1)
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    όπου


    Χ,Υ,Ζ είναι οι συνισταμένες των δυνάμεων (αεροδυναμικών, βαρυτικών, ωστικών) που ασκούνται ανά άξονα (N)


    L, M, N είναι οι συνισταμένες των ροπών που ασκούνται γύρω από κάθε άξονα (N m)


    m είναι η μάζα του αεροσκάφους (kg)


    U, V, W είναι οι γραμμικές ταχύτητες (m/s)


    P, Q, R είναι οι γωνιακές ταχύτητες (rad/s)


    I είναι η ροπή αδράνειας γύρω από κάθε άξονα (λόγω της συμμετρίας της δομής του αεροσκάφους έχει θεωρηθεί ότι[image: ]) (kg m2)


    



    Οι παραπάνω εξισώσεις ισχύουν για το κέντρο βάρους του αεροσκάφους και περιγράφουν πλήρως την κίνησή του. Για αυτό τον λόγο είναι κι εκείνες που χρησιμοποιούνται για τον σχεδιασμό προσομοιωτών πτήσης. Οι τρεις πρώτες αναφέρονται ως εξισώσεις δυνάμεων και οι τρεις τελευταίες ως εξισώσεις ροπών. Όλες οι εξισώσεις αναφέρονται στο σύστημα αξόνων body axes. Για μια πλήρη ανάλυση του τρόπου ανάπτυξης των εξισώσεων, ο αναγνώστης μπορεί να ανατρέξει στις πηγές: Cook, 2007, Roskam, 2003, Yechout, 2003, Nelson, 1997.


    



    Επειδή οι εξισώσεις 4.1 είναι μη γραμμικές και είναι έτσι δύσκολο να μελετηθούν, είναι σύνηθες να πραγματοποιείται περαιτέρω ανάλυση «μικρών διαταραχών» (small perturbation), κατά την οποία γραμμικοποιείται το μοντέλο της κίνησης του αεροσκάφους. Με πιο απλά λόγια, θεωρούμε ότι το αεροσκάφος διαταράσσεται από κάποια θέση ισορροπίας και βρίσκουμε τις εξισώσεις που περιγράφουν προσεγγιστικά την κίνηση γύρω από τη θέση ισορροπίας. Αυτού του είδους ανάλυση, αν και προσεγγιστική (δίνει μια καλή προσέγγιση για γωνιακές διαταραχές μέχρι 5-10 μοίρες), είναι ιδανική για τη μελέτη προβλημάτων δυναμικής ευστάθειας.


    



    Οι γενικές υποθέσεις που γίνονται είναι οι ακόλουθες:


    



    Καταρχήν υποθέτουμε ότι το αεροσκάφος εκτελεί ευθύγραμμη κίνηση οπότε:


    [image: ]


    



    [image: ] αποτελούν τις συνιστώσες της γραμμικής και της γωνιακής ταχύτητας του αεροσκάφους στη θέση ισορροπίας (πριν από τη διαταραχή).


    



    Εάν το αεροσκάφος δεχτεί μια μικρή διαταραχή και αν [image: ] και [image: ] είναι οι ταχύτητες και οι γωνιακές ταχύτητες μικρών διαταραχών (δηλαδή των αποκλίσεων από αυτές στη θέση ισορροπίας), τότε η συνολική ταχύτητα του κέντρου βάρους στη διαταραγμένη κίνηση είναι:


    



    [image: ]


    



    Για τη γωνιακή ταχύτητα (η μοναδική συνιστώσα που διαταράσσεται είναι γύρω από τον άξονα πρόνευσης) έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Εξ ορισμού οι [image: ] και [image: ] αποτελούν μικρές ποσότητες (κοντά στο μηδέν), οπότε και οι όροι που περιέχουν γινόμενα και τετράγωνα των παραμέτρων αυτών θεωρούνται αμελητέοι. Εάν κάνουμε τις απαιτούμενες πράξεις, οι εξισώσεις κίνησης απλοποιούνται στη γραμμική τους μορφή:


    



    [image: ]


    (4.2)


    Όπως έχουμε αναφέρει, σημαντικό στοιχείο της συμπεριφοράς του συμβατικού αεροσκάφους αποτελεί το γεγονός ότι για συνήθεις καταστάσεις πτήσης, οι κινήσεις στο διάμηκες επίπεδο (δηλαδή οι μεταβλητές u, w, q) και στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο (οι μεταβλητές v, p, r) μπορούν να θεωρηθούν ανεξάρτητες η μια από την άλλη. Για τον λόγο αυτό, οι διαμήκεις και οι εγκάρσιες εξισώσεις κίνησης μελετώνται συνήθως ξεχωριστά.


    



    4.2.1 Οι γραμμικές διαμήκεις εξισώσεις κίνησης


    



    Θεωρούμε μια μικρή διαταραχή η οποία έχει αποτέλεσμα την παρέκκλιση του αεροσκάφους από την κατάσταση ευθύγραμμης ομαλής πτήσης. Η απορρέουσα κίνηση υποθέτουμε ότι είναι περιορισμένη στο επίπεδο xbzb και οι παράμετροι των εγκάρσιων διαταραχών είναι μηδέν. Έτσι:


    



    [image: ]


    



    Oι εξισώσεις που ορίζουν τη διαμήκη κίνηση για μικρές διαταραχές είναι:
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    (4.3)


    όπου


    



    [image: ], [image: ], [image: ] κ.λπ. είναι οι αεροδυναμικές, βαρυτικές δυνάμεις και ροπές που ασκούνται από τις επιφάνειες ελέγχου (στην προκειμένη περίπτωση από το πηδάλιο ανόδου-καθόδου). Οι ροπές [image: ] είναι γύρω από το κέντρο βάρους (για αυτό και η ροπή της βαρυτικής δύναμης είναι μηδενική).


    Στη διαταραγμένη κατάσταση οι συνιστώσες της ταχύτητας γίνονται:


    



    [image: ]


    



    Η διαταραχή της γωνίας πρόνευσης είναι η [image: ] και για μικρές διαταραχές η διαταραχή της αντίστοιχης γωνιακής ταχύτητας [image: ] δίνεται ως:


    



    [image: ]


    



    Η θέση των αξόνων κατά τη διάρκεια της διαταραχής φαίνεται στo παρακάτω σχήμα.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 4.2 Διαμήκης διαταραχή αεροσκάφους


    



    Το επόμενο βήμα στην ανάπτυξη των εξισώσεων είναι η αναγνώριση των όρων που σχετίζονται με τις ασκούμενες δυνάμεις και ροπές.


    



    Βαρυτικοί όροι


    



    Από το παραπάνω γράφημα γίνεται φανερό ότι:


    



    [image: ]


    Επειδή η γωνία [image: ] είναι μικρή, παίρνοντας τα αναπτύγματα για το ημίτονο και το συνημίτονο έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Αεροδυναμικοί όροι


    



    Εφόσον η κίνηση είναι συμμετρική, είναι λογικό να υποθέσουμε ότι οι αεροδυναμικές δυνάμεις και ροπές είναι συναρτήσεις των [image: ] μόνο. Αυτές οι συναρτήσεις μπορούν να εκφρασθούν ως μια σειρά Taylor, για παράδειγμα:


    



    [image: ]


    



    + όρους για [image: ]


    + παραγώγους υψηλότερων βαθμών.


    



    Εφόσον οι μεταβλητές έχουν μικρές τιμές, οι δυνάμεις και τα γινόμενά τους θεωρούνται αμελητέα κι έτσι έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Τώρα, η [image: ] είναι η τιμή της [image: ] στην κατάσταση ισορροπίας και οι όροι


    [image: ] κ.λπ. ονομάζονται αεροδυναμικοί παράγωγοι ευστάθειας (aerodynamic stability derivatives).


    



    Για τα περισσότερα αεροπλάνα οι παράγωγοι ευστάθειας ως προς τις μεταβλητές [image: ] και των υψηλότερου βαθμού παραγώγων των [image: ] είναι αμελητέες. Εξαίρεση αποτελεί η παράμετρος [image: ].


    Είναι σύνηθες να γράφουμε, [image: ] κ.λπ. οπότε έχουμε:


    



    [image: ]


    



    



    Οι παράγωγοι ευστάθειας εξαρτώνται από τον γεωμετρικό σχεδιασμό του αεροσκάφους καθώς και από τις συνθήκες πτήσης (ταχύτητα, υψόμετρο κ.λπ.). Για παράδειγμα, η ποσότητα [image: ] βρίσκεται ότι είναι ανάλογη του συντελεστή οπισθέλκουσας.


    



    Από το Σχήμα 4.2 και από το γεγονός ότι η ροπή πρόνευσης στη θέση ισορροπίας είναι μηδέν, προκύπτει ότι στη θέση ισορροπίας ισχύει το εξής:
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    Λαμβάνοντας όλα τα παραπάνω υπόψη και επιπλέον υποθέτοντας ότι στην κατάσταση ισορροπίας το αεροσκάφος εκτελεί οριζόντια πτήση οπότε


    


    [image: ],


    



    οι εξισώσεις 4.3 γίνονται ως εξής:
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    (4.4)


    Όροι ελέγχου


    



    Όταν είναι αναγκαίο να μελετήσουμε τη διαμήκη απόκριση του αεροσκάφους στην εφαρμογή εντολών ελέγχου, τότε οι όροι X(t), Z(t), M(t) στις εξισώσεις 4.4 πρέπει να οριστούν. Οι πιο συνηθισμένοι τρόποι ελέγχου αεροσκάφους είναι μέσω του πηδαλίου ανόδου-καθόδου και της ώσης του κινητήρα.


    



    Έτσι έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Όπου


    [image: ] είναι η απόκλιση του elevator σε σχέση με τη σταθερή κατάσταση (rad)


    [image: ] είναι η μεταβολή της παραμέτρου της ώσης κινητήρα (Newton)


    [image: ]


    



    Οι παράγωγοι καθορίζονται από τον σχεδιασμό του αεροσκάφους και τις συνθήκες πτήσης.


    



    Έτσι, η τελική και πιο απλουστευμένη μορφή των διαμήκων εξισώσεων μικρών διαταραχών είναι η εξής:
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    (4.5)


    



    Παράδειγμα


    



    Οι συνθήκες πτήσης για ένα αεροσκάφος που πετάει στο ύψος της θάλασσας σε ευθύγραμμη κίνηση περιγράφονται από τις ακόλουθες παραμέτρους:


    



    Πυκνότητα αέρα ρ = 1,23 kg/m3


    Ταχύτητα [image: ]100 m/s


    Μαζα [image: ] 110.000 N ([image: ] 11.000 kg)


    Ροπή αδράνειας [image: ]88.000 kgm2


    



    Οι παράγωγοι ευστάθειας είναι: [image: ]-380,2 kg.s-1, [image: ]-1.167,5 kgs-1, [image: ]-2.335,6 kgs-1, [image: ]-4.786,2 kgs-1, [image: ]-24.619,4 kgm2s-1, [image: ]-4.572,4 kgms-1, [image: ]-163,8 kgm, [image: ]-1,2.106 kgm2s-2/rad, [image: ]-80.422,3 kgms-2/rad. Όπου δεν δίνονται θεωρούνται ότι είναι μηδέν.


    



    Να γραφούν οι διαμήκεις εξισώσεις κίνησης του αεροσκάφους για είσοδο απόκλιση πηδαλίου ανόδου-καθόδου, 5 μοίρες.


    



    Λύση:


    



    Οι εξισώσεις κίνησης για είσοδο μόνο από το πηδάλιο ανόδου-καθόδου είναι:


    



    [image: ]


    



    Αντικαθιστώντας (αγνοώντας τις παραγώγους που δεν έχουν δοθεί και θεωρούνται μηδέν):


    



    [image: ]


    



    4.2.2 Οι γραμμικές εγκάρσιες-πορειακές εξισώσεις κίνησης


    



    Για να μελετήσουμε την εγκάρσια-πορειακή κίνηση του αεροσκάφους, ορίζουμε τις συνθήκες σταθερής κατάστασης όπως και για τη διαμήκη κίνηση. Έτσι, το όχημα εκτελεί αρχικώς ευθύγραμμη ομαλή κίνηση με εγκάρσια ταχύτητα [image: ]. Όλες οι γωνιακές ταχύτητες θεωρούνται επίσης μηδενικές. Η εγκάρσια κίνηση περιορίζεται κατά τη διεύθυνση του άξονα yb και γύρω από τους άξονες xb και zb. Έτσι, οι παράμετροι των διαμήκων διαταραχών είναι μηδέν:


    



    [image: ]


    



    Οι εξισώσεις που ορίζουν την εγκάρσια κίνηση σε body axes, για μικρές διαταραχές είναι:


    



    [image: ]


    (4.6)


    Οι όροι των εξισώσεων ορίζονται με τρόπο παρόμοιο όπως και για τη διαμήκη κίνηση.


    



    Οι γωνίες διαταραχής διατοιχισμού και εκτροπής είναι [image: ] και για μικρές διαταραχές οι αντίστοιχες γωνιακές ταχύτητες δίνονται ως:


    



    [image: ]


    



    Όπως και για τη διαμήκη περίπτωση έτσι και για την εγκάρσια, οι παράμετροι των μικρών διαταραχών θεωρούνται τόσο μικροί (κοντά στο μηδέν), ώστε τα τετράγωνα και τα γινόμενά τους να θεωρούνται αμελητέα. Η θέση των αξόνων κατά τη διάρκεια της διαταραχής παρουσιάζεται στο παρακάτω διάγραμμα.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 4.3 Εγκάρσια-πορειακή διαταραχή αεροσκάφους


    



    Το επόμενο βήμα στην ανάπτυξη των εξισώσεων είναι η αναγνώριση των όρων που σχετίζονται με τις ασκούμενες δυνάμεις και ροπές.


    



    Βαρυτικοί όροι


    



    Από το παραπάνω σχήμα και επειδή οι [image: ] είναι μικρές γωνίες έχουμε ότι η βαρυτική δύναμη στον άξονα yb δίνεται από το εξής:
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    Επίσης, [image: ] και [image: ] , οπότε μπορούμε να καταλήξουμε στο:
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    Αεροδυναμικοί όροι


    



    Η ανάπτυξη των αεροδυναμικών δυνάμεων και ροπών γίνεται κατά τον ίδιο τρόπο όπως και για τη διαμήκη περίπτωση. Υποθέτοντας ότι οι εγκάρσιες - πορειακές και οι διαμήκεις κινήσεις είναι αποσυνδεμένες, τότε οι [image: ] είναι συναρτήσεις μόνο των εγκάρσιων - πορειακών μεταβλητών [image: ]. Έτσι, ως συνάρτηση των αεροδυναμικών παραγώγων ευστάθειας μπορούν να γραφούν:
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    (4.7)


    Από τις εξισώσεις 4.6 και 4.7 έχουμε:
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    (4.8)


    Όροι ελέγχου


    



    Όταν είναι αναγκαίο να μελετήσουμε την εγκάρσια απόκριση του αεροσκάφους στην εφαρμογή εντολών ελέγχου, τότε οι όροι Υ(t), L(t), N(t) στις εξισώσεις 4.8 πρέπει να οριστούν. Οι πιο συνηθισμένοι τρόποι ελέγχου αεροσκάφους στο εγκάρσιο επίπεδο είναι μέσω των πηδαλίων κλίσης και του πηδαλίου διεύθυνσης.


    



    Έτσι έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Όπου


    [image: ] είναι η απόκλιση των πηδαλίων ελέγχου κλίσης σε σχέση με τη σταθερή κατάσταση (rad)


    [image: ] είναι η απόκλιση του πηδαλίου διεύθυνσης (rad).


    Εάν θεωρήσουμε ότι στην κατάσταση ισορροπίας το αεροσκάφος εκτελεί οριζόντια πτήση, δηλαδή Θe = We = 0, καταλήγουμε στην πιο απλή μορφή των εγκάρσιων-πορειακών εξισώσεων μικρών διαταραχών:
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    (4.9)


    Παράδειγμα


    



    Η μη γραμμική, πλήρης εξίσωση διατοιχισμού είναι η ακόλουθη: [image: ]. Χρησιμοποιώντας τις υποθέσεις μικρών διαταραχών, να γραμμικοποιηθεί το δεύτερο μέρος της εξίσωσης.


    



    Λύση:


    



    Για κάθε παράμετρο έχουμε ότι η συνολική τιμή της ισούται με την τιμή που είχε πριν από τη διαταραχή (δηλαδή την τιμή ισορροπίας) συν την τιμή της διαταραχής. Έτσι, π.χ., έχουμε:


    



    [image: ]


    Το δεύτερο μέρος της εξίσωσης γίνεται:


    



    [image: ]


    



    Οι τιμές ισορροπίας θεωρούνται σταθερές, οπότε οι παράγωγοί τους είναι μηδέν. Έτσι έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Θεωρούμε, επίσης, ότι το αεροσκάφος εκτελεί ευθύγραμμη κίνηση οπότε:


    



    [image: ]


    



    Έτσι καταλήγουμε στο:


    



    [image: ]


    



    Επειδή οι τιμές των διαταραχών p, q και r είναι πολύ μικρές (κοντά στο μηδέν), τα γινόμενά τους θεωρούνται αμελητέα.


    Καταλήγουμε έτσι στην τελική μορφή της έκφρασης που είναι:


    



    [image: ]


    



    Η έκφραση είναι η ίδια με αυτήν που παρουσιάζεται στις εξισώσεις 4.6.


    



    Σύνοψη



    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε τις εξισώσεις κίνησης του αεροσκάφους στη μη γραμμική και στη γραμμική τους μορφή. Στο επόμενο κεφάλαιο θα δούμε πώς από τις εξισώσεις αυτές μπορούμε να καταλήξουμε στις συναρτήσεις μεταφοράς και στις χαρακτηριστικές κινήσεις του αεροσκάφους.
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    Κεφάλαιο 5: Συναρτήσεις μεταφοράς αεροσκάφους


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να χρησιμοποιούν συναρτήσεις μεταφοράς στη μελέτη της ευστάθειας και του ελέγχου αεροσκαφών


      	Με τη βοήθεια των συναρτήσεων μεταφοράς αεροσκάφους να επιλύουν προβλήματα σχετικά με την απόκριση του αεροσκάφους σε εντολές του πιλότου

    


    
      	Να αναγνωρίζουν τις χαρακτηριστικές κινήσεις του αεροσκάφους


      	Να γνωρίζουν και να χρησιμοποιούν τα προσεγγιστικά μοντέλα των βασικών κινήσεων του αεροσκάφους

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι οι γνώσεις που αποκτήθηκαν στο Κεφάλαιο 4 και η γνώση των εννοιών του μετασχηματισμού Laplace και των συναρτήσεων μεταφοράς συστήματος. Απαραίτητη είναι και η γνώση επίλυσης συστηματών εξισώσεων με τον κανόνα του Cramer.

  


  
    5.1 Γενικά


    



    Στο προηγούμενο κεφάλαιο μέσα από τη διαδικασία της γραμμικοποίησης του μοντέλου κίνησης του αεροσκάφους καταλήξαμε στις γραμμικές εξισώσεις μικρών διαταραχών. Σε αυτό το κεφάλαιο θα μελετήσουμε πιο διεξοδικά τη συμπεριφορά του αεροσκάφους έπειτα από κάποια είσοδο (μέσω των επιφανειών ελέγχου) του πιλότου. Η συμπεριφορά αυτή είναι ουσιαστικά η απόκριση ανοικτού βρόγχου (όπως λέγεται στη θεωρία αυτόματου ελέγχου) του αεροσκάφους και δίνεται από τη σχέση μεταξύ κάποιας μεταβλητής εισόδου και κάποιας μεταβλητής εξόδου, όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα. Οι σχέσεις αυτές ορίζονται από τις συναρτήσεις μεταφοράς, δηλαδή το πηλίκο του μετασχηματισμού Laplace της εξόδου προς τον μετασχηματισμό Laplace της εισόδου. Όπως θα δούμε, πρωτεύοντα ρόλο στον καθορισμό των συναρτήσεων μεταφοράς παίζουν οι παράμετροι που ορίσαμε στο προηγούμενο κεφάλαιο ως αεροδυναμικούς παραγώγους ευστάθειας του αεροσκάφους.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 5.1 Μεταβλητές εισόδου και εξόδου


    



    Για να απλοποιηθεί η ανάλυση, για μια ακόμα φορά μπορούμε να χωρίσουμε το μοντέλο της κίνησης του αεροσκάφους σε δύο ανεξάρτητα μοντέλα, που το ένα περιγράφει τη διαμήκη κίνηση και το άλλο την εγκάρσια-πορειακή. Υπενθυμίζουμε ότι αυτό επιτρέπεται μόνο στην περίπτωση που αναφερόμαστε σε μικρές διαταραχές από μια θέση ισορροπίας και που η εξάρτηση (ζεύξη) μεταξύ διαμήκους και εγκάρσιας-ποριεακής κίνησης είναι αμελητέα (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Etkin, 1996,Nelson, 1997,Raymer, 2006,Yechout, 2003).


    



    5.2 Συναρτήσεις μεταφοράς διαμήκους κίνησης αεροσκάφους


    



    Οι εξισώσεις κίνησης αεροσκάφους στο διάμηκες επίπεδο στην πιο απλή γραμμική τους μορφή είχαν βρεθεί στο προηγούμενο κεφάλαιο (βλ. εξισώσεις 4.5) και είναι οι εξής:


    



    [image: ]


    



    Παίρνοντας μετασχηματισμούς Laplace των παραπάνω εξισώσεων και θεωρώντας μηδενικές αρχικές συνθήκες, οι εξισώσεις μπορούν να αναχθούν ως εξής:


    



    [image: ]


    (5.1)


    Οι παραπάνω εξισώσεις (5.1) μπορούν να γραφούν πιο απλά με την εξής μορφή:


    



    [image: ]


    



    όπου


    [image: ] είναι ο πίνακας του αεροσκάφους


    [image: ] είναι ο πίνακας ελέγχου


    [image: ] είναι το διάνυσμα των μεταβλητών εξόδου


    [image: ] είναι το διάνυσμα των μεταβλητών εισόδου


    



    Απόκριση γωνίας πρόνευσης ως προς το πηδάλιο ανόδου-καθόδου


    



    Ως μια περίπτωση (case study) μπορούμε να εξετάσουμε την απόκριση της γωνίας πρόνευσης του αεροσκάφους ως προς το πηδάλιο ανόδου-καθόδου, θεωρώντας την ώση του κινητήρα σταθερή ([image: ]). Οι εξισώσεις 5.1 τότε παίρνουν την εξής μορφή:


    



    [image: ]


    (5.2)


    



    Οι εξισώσεις 5.2 αποτελούν ένα σύστημα 3 επί 3 με άγνωστους τα [image: ], [image: ], [image: ]. Ένας τρόπος για να λυθεί το σύστημα είναι να εφαρμόσουμε τον κανόνα του Cramer (για περισσότερες πληροφορίες βλ. Cook, 2007).


    



    Εφαρμόζοντας τον κανόνα του Cramer για να βρούμε τη σχέση μεταξύ της μεταβλητής εξόδου [image: ] και της μεταβλητής εισόδου [image: ] έχουμε:


    



    [image: ]


    



    όπου


    [image: ] είναι η ορίζουσα του πίνακα αεροσκάφους.


    



    Ολοκληρώνοντας τις απαραίτητες πράξεις μπορούμε να δείξουμε ότι η συνάρτηση μεταφοράς που σχετίζει τον μετασχηματισμό Laplace της γωνίας πρόνευσης [image: ] με αυτόν της απόκλισης του πηδαλίου ανόδου- καθόδου [image: ] δίνεται από τον εξής τύπο:
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    όπου οι συντελεστές του αριθμητή είναι:
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    (5.3)


    Αντίστοιχα, ο παρονομαστής είναι το εξής πολυώνυμο 4ου βαθμού:
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    όπου οι συντελεστές του πολυωνύμου είναι κι εκείνοι συναρτήσεις των αεροδυναμικών παραγώγων ευστάθειας:
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    (5.4)


    Η εξίσωση που σχηματίζεται όταν το πολυώνυμο τεθεί ίσο με το μηδέν ορίζει τη διαμήκη χαρακτηριστική εξίσωση του αεροσκάφους και συνήθως παραγοντοποιείται σε δύο ζεύγη μιγαδικών ριζών. Το ένα ζεύγος περιγράφει την ταλαντευόμενη κίνηση που ονομάζεται short period (βραχείας περιόδου) και το άλλο περιγράφει την ταλαντευόμενη κίνηση που ονομάζεται phugoid (φυγοειδής).


    Έτσι, ο παρονομαστής μπορεί να γραφεί κι ως εξής:
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    Όπως και με την πρόνευση, έτσι και οι υπόλοιπες συναρτήσεις μεταφοράς της απόκρισης στο πηδάλιο ανόδου-καθόδου μπορούν να ορισθούν ως εξής:


    



    [image: ] και [image: ].


    



    5.3 Τα είδη διαμήκους κίνησης


    



    H χαρακτηριστική εξίσωση μπορεί να γραφεί ως εξής:


    



    [image: ]


    



    Στο σημείο αυτό θα μελετήσουμε πιο αναλυτικά τις δυο ταλαντώσεις που προκύπτουν από την παραπάνω χαρακτηριστική εξίσωση.


    



    5.3.1 Η ταλάντωση short period


    



    H short period ταλάντωση είναι μια ταλάντωση με απόσβεση σε πρόνευση γύρω από τον άξονα yb. Όποτε το αεροσκάφος διαταράσσεται από την κατάσταση ισορροπίας πρόνευσης, η κίνηση διεγείρεται και παρουσιάζεται ως μια ταλάντωση, στην οποία οι βασικές μεταβλητές που επηρεάζονται είναι οι [image: ]. Σε αυτό το σημείο αξίζει να θυμίσουμε ότι [image: ]. Η συχνότητα της ταλάντωσης βρίσκεται συνήθως μεταξύ 2 και 10 rad/s και η απόσβεση είναι θετική αν και πολλές φορές ανεπαρκής. Ένα σημαντικό χαρακτηριστικό της short period ταλάντωσης είναι ότι η διαμήκης ταχύτητα παραμένει περίπου σταθερή (οπότε για τη διαταραχή ισχύει, [image: ]).


    



    Η φυσική κατάσταση μπορεί να απεικονισθεί εάν φαντασθούμε το αεροσκάφος να συγκρατείται σε πρόνευση από ένα ελατήριο γύρω από τον άξονα yb. Μια διαταραχή σε πρόνευση έχει αποτέλεσμα μια ροπή αντίδρασης από το ελατήριο ξεκινώντας μία ταλάντωση. Στην πτήση, η απόσβεση δημιουργείται αεροδυναμικά κυρίως από το οριζόντιο σταθερό. Στην πραγματικότητα, βεβαίως, η παρατηρούμενη κίνηση οφείλεται σε έναν αριθμό από παραμέτρους.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 5.2 Ταλάντωση short period


    



    5.3.2 Η ταλάντωση phugoid


    



    H ταλάντωση phugoid είναι συνήθως μια ταλάντωση χαμηλής συχνότητας και απόσβεσης της ταχύτητας και του ύψους. Όποτε η ταχύτητα του αεροσκάφους διαταράσσεται από την τιμή ισορροπίας, η άντωση του αεροσκάφους μεταβάλλεται επίσης με αποτέλεσμα αυτό να κερδίζει ή να χάνει ύψος. Η ταλάντωση συνίσταται σε μια ημιτονοειδή κίνηση με απόσβεση γύρω από το αρχικό ύψος, όπου οι βασικές μεταβλητές που επηρεάζονται είναι η ταχύτητα [image: ], η πρόνευση [image: ] και το ύψος [image: ]. Αξίζει να σημειώσουμε ότι στις διαφορικές εξισώσεις που χρησιμοποιήσαμε για να περιγράψουμε τη διαμήκη κίνηση του αεροσκάφους δεν είχαμε συμπεριλάβει το ύψος ως μια από τις μεταβλητές κατάστασης, κάτι το οποίο όμως είναι εφικτό με την κατάλληλη μαθηματική επεξεργασία.


    



    Η κίνηση είναι τέτοια που η μεταβολή στην ταχύτητα είναι η μέγιστη όταν η μεταβολή στο ύψος είναι η ελάχιστη και αντίστροφα. Κατά τη διάρκεια της ταλάντωσης, η γωνία προσβολής [image: ] παραμένει σταθερή. Η περίοδος της phugoid είναι συνήθως μεταξύ 50 και 100 s και ο συντελεστής απόσβεσης είναι χαμηλός (συνήθως πολύ κοντά στο μηδέν). Μια καλή προσέγγιση του φαινομένου είναι ότι η ταλάντωση μπορεί να θεωρηθεί μια ανταλλαγή κινητικής και δυναμικής ενέργειας με κάποιες απώλειες λόγω της επίδρασης της οπισθέλκουσας.


    



    Τέλος, είναι σημαντικό να ξεκαθαριστεί ένα σημείο που συχνά μπερδεύει τον σπουδαστή. Οι δυο κινήσεις που περιγράψαμε προηγουμένως μπορεί να εξετάζονται ως ξεχωριστές, αλλά στην πραγματικότητα διαδραματίζονται ταυτόχρονα, όπως φαίνεται στο παρακάτω διάγραμμα (Σχήμα 5.3). Ενώ η phugoid έχει μόλις ξεκινήσει, η short period έχει ήδη σχεδόν αποσβεστεί. Για κάποια δευτερόλεπτα, όμως, οι δυο κινήσεις συνυπάρχουν προτού η (συνήθως πολύ πιο αργή) phugoid συνεχίσει (αν δεν υπάρχει παρέμβαση του πιλότου) να εξελίσσεται μόνη της.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 5.3 Ταυτόχρονες phugoid και short period κινήσεις


    



    Η διαμήκης δυναμική ευστάθεια παίζει καθοριστικό ρόλο στην ευκολία χειρισμού του αεροσκάφους και πρέπει οπωσδήποτε να είναι η επιθυμητή. Κάθε φορά που το αεροσκάφος διαταράσσεται ως απόκριση σε εντολές του πιλότου, οι κινήσεις που περιγράφηκαν διεγείρονται και δεν είναι δύσκολο να κατανοήσει κανείς τον σημαντικό ρόλο που παίζουν τα χαρακτηριστικά τους στην πλοήγηση.


    



    Ο βαθμός δυσκολίας χειρισμού του αεροσκάφους ονομάζεται πτητική ικανότητα και θα περιγραφεί αναλυτικά σε παρακάτω κεφάλαιο. Πολύ χοντρικά, πάντως, μπορούμε να πούμε ότι είναι απαραίτητο η short period κίνηση, η οποία έχει περίπου την ίδια συχνότητα με αυτή του πιλότου (δηλαδή με το πόσο γρήγορα μπορεί να αντιδράσει εκείνος), να έχει μεγάλο συντελεστή απόσβεσης, αλλιώς είναι πιθανό να παρουσιαστούν σημαντικά προβλήματα στον χειρισμό του αεροσκάφους. Από την άλλη, επειδή η συχνότητα της phugoid είναι πολύ χαμηλότερη, ο μέσος πιλότος δεν έχει πρόβλημα να ελέγξει αυτή την κίνηση ακόμα και αν είναι ασταθής. Σε γενικές γραμμές, πάντως, είναι προτιμότερο να είναι τουλάχιστον ευσταθής και η συχνότητά της να είναι περίπου το ένα δέκατο αυτής της short period, ώστε να αποφεύγεται η ζεύξη μεταξύ των δυο κινήσεων.


    



    Παράδειγμα


    



    Αεροσκάφος κινείται με ταχύτητα 93 m/s και η συνάρτηση μεταφοράς αεροσκάφος για τη γωνία πρόνευσης ως προς την κλίση του πηδαλίου ανόδου-καθόδου είναι,


    



    [image: ]


    



    Να βρεθούν τα χαρακτηριστικά των κινήσεων short period και phugoid, η τελική τιμή της πρόνευσης για είσοδο βήμα πλάτους 1 μοίρας και η απόκριση του αεροσκάφους σε πρόνευση για είσοδο βήμα πλάτους 1 μοίρας.


    



    Λύση:


    



    Το χαρακτηριστικό πολυώνυμο του αεροσκάφους είναι:
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    Συμπεραίνουμε ότι το πρώτο τριώνυμο, αφού ο τελευταίος του όρος –που είναι το τετράγωνο της ιδιοσυχνότητας– είναι μεγαλύτερος από τον τελευταίο όρο του δεύτερου τριωνύμου, αντιστοιχεί στην κίνηση short period.


    



    Η γενική μορφή του χαρακτηριστικού πολυωνύμου είναι:
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    Συγκρίνοντας τις δυο εκφράσεις προκύπτουν τα εξής:


    



    Ιδιοσυχνότητα short period = 2,21 rad/s


    Σταθερά απόσβεσης short period = 0,20


    Ιδιοσυχνότητα phugoid = 0,15 rad/s


    Σταθερά απόσβεσης phugoid = 0,011


    



    Το αρνητικό πρόσημο της συνάρτησης μεταφοράς δείχνει ότι μια θετική απόκλιση του πηδαλίου ανόδου-καθόδου έχει αποτέλεσμα μία αρνητική μεταβολή της γωνίας πρόνευσης (nose down).


    



    Για να βρούμε την απόκριση της γωνίας πρόνευσης σε βηματική είσοδο (μιας μοίρας) του πηδαλίου ανόδου-καθόδου, θέτουμε [image: ] κι έτσι έχουμε:
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    Σύμφωνα με το θεώρημα της τελικής τιμής για τους μετασχηματισμούς Laplace, προκύπτει:


    



    [image: ]


    



    Παρατηρούμε ότι για [image: ] η τελική τιμή της [image: ] μοίρες, οπότε αυτή θα είναι η τελική τιμή της πρόνευσης.


    



    Χρησιμοποιώντας κάποιο κατάλληλο λογισμικό (π.χ. το Matlab®), μπορούμε να βρούμε τη ζητούμενη απόκριση του αεροσκάφους.
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    Παράδειγμα 5.1 Διαμήκεις κινήσεις αεροσκάφους


    



    Παρατηρούμε στα πρώτα περίπου 5 δευτερόλεπτα την εμφάνιση της short period ταλάντωσης (που στη συνέχεια αποσβήνει). Μετά τα πρώτα δευτερόλεπτα η μόνη κίνηση που παραμένει είναι η phugoid.


    



    5.4 Συναρτήσεις μεταφοράς εγκάρσιας-πορειακής κίνησης αεροσκάφους


    



    Από το προηγούμενο κεφάλαιο γνωρίζουμε ότι οι εξισώσεις κίνησης αεροσκάφους στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο είναι δυνατόν στη γραμμική τους μορφή να γραφούν ως εξής:
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    Παίρνοντας μετασχηματισμούς Laplace και θεωρώντας μηδενικές αρχικές συνθήκες καθώς και We = Θe = 0, οι εξισώσεις μπορούν να ξαναγραφούν ως εξής:
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    (5.5)


    



    Παρατηρούμε ότι μεταβλητές εξόδου έχουμε επιλέξει τις γωνιακές αποκλίσεις φ, ψ. Εάν το θέλαμε, θα μπορούσαμε να είχαμε επιλέξει, αντί για τις κλίσεις, τις γωνιακές ταχύτητες.


    



    Απόκριση γωνίας διατοιχισμού στα πηδάλια ελέγχου κλίσης


    



    Ως μια περίπτωση (case study), ας εξετάσουμε την απόκριση της κλίσης διατοιχισμού του αεροσκάφους στα πηδάλια κλίσης, θεωρώντας το πηδάλιο διεύθυνσης σταθερό ([image: ]).


    



    Εφαρμόζοντας τον κανόνα του Cramer (και θέτοντας επίσης [image: ]), για να βρούμε τη σχέση μεταξύ της μεταβλητής εξόδου [image: ] και της μεταβλητής εισόδου [image: ] έχουμε:


    



    [image: ]


    



    όπου


    [image: ] είναι η ορίζουσα του πίνακα αεροσκάφους.


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς που σχετίζει τη γωνία διατοιχισμού [image: ] με την απόκλιση των πηδαλίων κλίσης [image: ] δίνεται από τον εξής τύπο:


    



    [image: ]


    



    όπου οι συντελεστές του αριθμητή είναι συναρτήσεις των παραγώγων ευστάθειας και ο παρονομαστής είναι πάντοτε πολυώνυμο 5ου βαθμού:


    



    [image: ]


    



    όπου οι συντελεστές του πολυωνύμου είναι και αυτοί συναρτήσεις των αεροδυναμικών παραγώγων ευστάθειας.


    



    Η εξίσωση που σχηματίζεται όταν το πολυώνυμο τεθεί ίσο με μηδέν ορίζει την εγκάρσια-πορειακή χαρακτηριστική εξίσωση του αεροσκάφους και συνήθως παραγοντοποιείται σε μια ρίζα στο μηδέν, ένα ζεύγος μιγαδικών ριζών και σε δύο πραγματικές ρίζες. Το ζεύγος των μιγαδικών ριζών περιγράφει την ταλαντευόμενη κίνηση που ονομάζεται Dutch roll και οι πραγματικές ρίζες τις κινήσεις roll subsidence και spiral.


    



    Έτσι, ο παρονομαστής μπορεί να γραφεί:


    



    [image: ]


    



    Παρομοίως, οι υπόλοιπες συναρτήσεις μεταφοράς της απόκρισης στα πηδάλια κλίσης μπορούν να ορισθούν ως εξής:


    



    [image: ] και [image: ].


    



    5.5 Τα είδη εγκάρσιας κίνησης


    



    Όπως και για τη διαμήκη περίπτωση, ο παρονομαστής των συναρτήσεων μεταφοράς των εγκάρσιων πορειακών μεταβλητών, καθορίζει τα διαφορετικά είδη κινήσεων.


    



    5.5.1 Η μηδενική ρίζα


    



    Η μηδενική ρίζα μπορεί να αφαιρεθεί από τη χαρακτηριστική εξίσωση υποθέτοντας ότι για μικρές διαταραχές, [image: ]. Μια μηδενική ρίζα στη χαρακτηριστική εξίσωση ενός γραμμικού συστήματος υποδηλώνει οριακή ευστάθεια και στην προκειμένη περίπτωση οφείλεται στο ότι η γωνία πορείας [image: ] του αεροσκάφους δεν επηρεάζει τη δυναμική του.


    



    5.5.2 Η κίνηση roll subsidence


    



    H κίνηση που περιγράφεται από την πραγματική ρίζα [image: ] ονομάζεται roll subsidence. Η ρίζα είναι πάντοτε αρνητική και συνήθως αρκετά μεγαλύτερη (σε απόλυτη τιμή) από τη δεύτερη πραγματική ρίζα της χαρακτηριστικής εξίσωσης.


    



    Η κίνηση roll subsidence είναι έτσι συνήθως ευσταθής, αν και μπορεί να γίνει ασταθής για μεγάλες διαταραχές όπου οι γραμμικές εξισώσεις μικρών διαταραχών παύουν να δίνουν ακριβή αποτελέσματα. Εμφανίζεται ως μια εκθετική σύγκλιση σε κίνηση διατοιχισμού γύρω από τον άξονα xb του αεροσκάφους. Ουσιαστικά, αυτό που συμβαίνει είναι ότι όταν το αεροσκάφος διαταραχθεί, αποκτά εκθετικά μια νέα γωνιακή ταχύτητα διατοιχισμού. Η κίνηση είναι, λοιπόν, μια εκθετική καθυστέρηση με σταθερά χρόνου [image: ] συνήθως μικρότερη του 1 s.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 5.4 Κίνηση roll subsidence


    



    Επιγραμματικά, μπορούμε να πούμε ότι εξαιτίας κάποιας εξωτερικής ροπής (ατμοσφαιρικής διαταραχής ή εντολής του πιλότου) το αεροσκάφος αποκτά μια γωνιακή επιτάχυνση και στρέφεται προς τη μια πλευρά. Λόγω της περιστροφικής κίνησης όμως, στη μια πτέρυγα δημιουργείται μεγαλύτερη άντωση από ό,τι στην άλλη. Έτσι, αναπτύσσεται μια αντίθετη ροπή η οποία μειώνει τη γωνιακή επιτάχυνση μέχρι εκείνη να μηδενιστεί. Ως αποτέλεσμα το αεροσκάφος βλέπει τη γωνιακή του ταχύτητα να αυξάνεται με συνεχώς μικρότερο ρυθμό μέχρι να αποκτήσει μια σταθερή τιμή.


    



    5.5.3 Η κίνηση spiral


    H κίνηση spiral περιγράφεται από τη δεύτερη πραγματική ρίζα [image: ].


    



    Συνήθως, η σταθερά [image: ] είναι μεγαλύτερη από την [image: ]. Επίσης, η ρίζα μπορεί να είναι είτε αρνητική είτε θετική, κάτι που υποδηλώνει ότι η κίνηση μπορεί να είναι ευσταθής ή ασταθής. Στην πραγματικότητα βρίσκεται συνήθως κοντά στο μηδέν, δηλαδή έχουμε ουδέτερη ευστάθεια.


    



    Η spiral κίνηση, λοιπόν, μπορεί να είναι μια εκθετική σύγκλιση ή απόκλιση. Το αποτέλεσμα, όταν η κίνηση είναι ασταθής, είναι μία σπιράλ βουτιά. Επειδή η σταθερά χρόνου είναι μεγάλη, σε απόλυτη τιμή συνήθως πάνω από 100 s, η κίνηση αργεί να εξελιχθεί.


    



    Σε σχέση με τις αεροδυναμικές παραγώγους ευστάθειας μπορεί να δειχθεί ότι η συνθήκη για ευστάθεια της spiral είναι η εξής:


    



    [image: ]


    



    Από πρακτικής άποψης αυτό που συμβαίνει είναι ότι δυο σχεδιαστικοί παράγοντες του αεροσκάφους επιδρούν διαφορετικά στην κίνηση. Η δίεδρη γωνία είναι εκείνη η οποία προσδίδει ευστάθεια στην κίνηση spiral, ενώ το κάθετο σταθερό οδηγεί την κίνηση σε αποσταθεροποίηση. Επειδή οι δυο επιδράσεις συνήθως αναιρούν (στο περίπου) η μια την άλλη, η κίνηση spiral έχει συνήθως τα χαρακτηριστικά ουδέτερης ευστάθειας.


    



    5.5.4 Η κίνηση Dutch roll


    



    H κίνηση Dutch roll ονομάζεται έτσι, διότι λέγεται πως μοιάζει με την κίνηση ενός Ολλανδού που κάνει πατινάζ στον πάγο. Είναι μία κλασική ταλάντωση με απόσβεση, συνδυασμός εκτροπής και διατοιχισμού. Από αυτή την άποψη ο φυσικός μηχανισμός που τη δημιουργεί είναι αρκετά περίπλοκος. Επιγραμματικά, πάντως, μπορούμε να τη θεωρήσουμε ως την εγκάρσια εκδοχή της διαμήκους short period, με παρόμοια συχνότητα αλλά συνήθως μικρότερη απόσβεση. Η μικρότερη απόσβεση οφείλεται στο γεγονός ότι το κάθετο σταθερό λειτουργεί λιγότερο αποτελεσματικά ως αποσβεστήρας από όσο το οριζόντιο σταθερό. Αυτός είναι και ο λόγος που, όπως θα δούμε παρακάτω, πολλά συμβατικά αεροσκάφη χρησιμοποιούν κάποιο ΣΑΕ, ώστε να υπάρχει προσθήκη τεχνητής ευστάθειας για την κίνηση αυτή.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 5.5 Κίνηση Dutch roll


    



    Όπως ίσχυε και στη διαμήκη περίπτωση έτσι και τώρα για την εγκάρσια, είναι απαραίτητο και οι δυο κινήσεις με μεγάλη συχνότητα (roll subsidence και Dutch roll) να διαθέτουν επαρκή απόσβεση, αλλιώς μπορεί να προκύψουν προβλήματα χειρισμού.


    



    Για τη roll subsidence κίνηση υπάρχει και η περίπτωση η σταθερά χρόνου να είναι υπερβολικά μεγάλη, οπότε και το αεροσκάφος να αργεί πολύ να αντιδράσει στις εντολές του πιλότου. Από την άλλη, αν η απόσβεση δεν είναι επαρκής, το αεροσκάφος μπορεί να αντιδρά πιο γρήγορα από το επιθυμητό. Έτσι, οι παραπάνω προδιαγραφές συνήθως ορίζουν μια κατώτερη και μια ανώτερη τιμή για την απόσβεση της κίνησης αυτής.


    



    Η κίνηση spiral, όταν είναι ασταθής, προκαλεί σταδιακή απόκλιση στο αεροσκάφος, κάτι που μπορεί να είναι προβληματικό εάν η σταθερά του χρόνου της κίνησης είναι μικρή (σε απόλυτη τιμή). Ιδιαίτερα προβλήματα μπορούν να δημιουργηθούν εάν η εξωτερική ορατότητα του πιλότου είναι περιορισμένη, αφού είναι εύκολο να αποπροσανατολιστεί, κάτι που μπορεί να επιφέρει καταστρεπτικά αποτελέσματα. Ο γενικός κανόνας, λοιπόν, είναι ότι κατά προτίμηση η spiral κίνηση πρέπει να είναι ευσταθής και αν αυτό δεν είναι εφικτό, η σταθερά χρόνου (ή πιο σωστά ο χρόνος διπλασιασμού του πλάτους) να είναι ανώτερη κάποιας κατώτερης τιμής.


    



    Οι απαιτήσεις της Dutch roll κίνησης είναι παρόμοιες με αυτές της short period. Όπως αναφέρθηκε και προηγουμένως, πρέπει να έχει επαρκή απόσβεση για να αποφεύγονται προβλήματα χειρισμού.


    



    Τέλος, όπως συμβαίνει και για τις διαμήκεις κινήσεις, ενώ οι κινήσεις roll subsidence, spiral, Dutch roll μελετώνται ξεχωριστά, στην πραγματικότητα συμβαίνουν ταυτόχρονα.


    



    Παράδειγμα


    



    Αεροσκάφος έχει το ακόλουθο χαρακτηριστικό πολυώνυμο εγκάρσιας-πορειακής ευστάθειας:


    



    [image: ]


    



    Να μελετηθούν τα χαρακτηριστικά της εγκάρσιας - πορειακής δυναμικής ευστάθειας.


    



    Λύση:


    



    Η χαρακτηριστική εξίσωση έχει δυο ρίζες πραγματικές και ένα ζεύγος μιγαδικών. Γνωρίζουμε ότι οι μιγαδικές ρίζες ανταποκρίνονται στην ταλάντωση Dutch roll. Έτσι, έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Επίσης:
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    Γνωρίζουμε επίσης ότι η κίνηση spiral έχει ρίζα κοντά στο μηδέν, οπότε:


    



    [image: ]


    



    Τέλος, για την κίνηση roll subsidence:


    



    [image: ]


    



    5.6 Προσεγγιστικά μοντέλα κινήσεων


    



    Για να μπορέσουμε να υπολογίσουμε πιο απλά την απόκριση μεταβλητών, πολλές φορές χρησιμοποιούμε προσεγγίσεις για τη μελέτη των επιμέρους κινήσεων. Ειδικά για το διάμηκες επίπεδο, οι προσεγγίσεις αυτές, αν και απλοποιούν σε μεγάλο βαθμό τους υπολογισμούς, δίνουν τα αποτελέσματα με σχετικά μεγάλη ακρίβεια. Για το εγκάρσιο επίπεδο η ακρίβεια είναι μικρότερη. Παρακάτω δίνονται οι υποθέσεις και οι τύποι που προκύπτουν από την κάθε προσέγγιση.


    



    Short period προσέγγιση


    



    Υποθέσεις:


    



    Η διαταραχή της οριζόντιας ταχύτητας είναι ίση με μηδέν, [image: ].
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    Τύποι:
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    Phugoid προσέγγιση


    



    Υποθέσεις:


    



    Η γωνία προσβολής [image: ] παραμένει σταθερή.


    



    Η ώση είναι ίση με την οπισθέλκουσα.


    



    Η συνολική μηχανική ενέργεια του αεροσκάφους παραμένει σταθερή.


    



    Τύποι:


    



    [image: ]


    



    Roll subsidence προσέγγιση


    



    Υποθέσεις:


    



    H κίνηση του αεροσκάφους συντελείται μόνο γύρω από τον άξονα xb.


    



    Τύποι:


    



    [image: ]


    



    Spiral προσέγγιση


    



    Για την κίνηση αυτή χρειάζονται πολλές υποθέσεις και η προσέγγιση γίνεται με μικρή σχετικά ακρίβεια.


    



    Τύποι:
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    Dutch roll προσέγγιση


    



    Υποθέσεις:


    



    Η μεταβολή σε διατοιχισμό στην κίνηση είναι αμελητέα.


    



    Τύποι:


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα


    



    Να χρησιμοποιηθεί η προσέγγιση phugoid για να βρεθούν τα χαρακτηριστικά της κίνησης για το αεροσκάφος του παραδείγματος της ενότητας 5.3.2.


    



    Λύση:


    



    Από το παράδειγμα γνωρίζουμε ότι η ταχύτητα του αεροσκάφους είναι 93 m/s.


    



    Η προσέγγιση της phugoid δίνει:


    



    [image: ]


    



    Θυμίζουμε ότι χρησιμοποιώντας τις πλήρεις εξισώσεις μικρών διαταραχών, οι αντίστοιχες απαντήσεις ήταν:
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    Συμπεραίνουμε ότι για τη συγκεκριμένη περίπτωση, η προσέγγιση της κίνησης phugoid είναι ακριβής στον προσδιορισμό της ιδιοσυχνότητας αλλά λιγότερο ακριβής στον προσδιορισμό του συντελεστή απόσβεσης.


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε την εξαγωγή των συναρτήσεων μεταφοράς του αεροσκάφους και τις χαρακτηριστικές κινήσεις του αεροσκάφους που απορρέουν από αυτές. Στο επόμενο κεφάλαιο θα μελετήσουμε τον τρόπο με τον οποίο τα χαρακτηριστικά των κινήσεων αυτών επηρεάζουν τις πτητικές ικανότητες.


    



    Βιβλιογραφία


    



    Cook, M.V. (2007): Flight Dynamics Principles (2nd edition), Elsevier


    Etkin, B., Reid, L.D. (1996): Dynamics of Flight: Stability and Control (3rd edition), John Wiley & Sons, Inc.


    Nelson, R. (1997): Flight Stability and Automatic Control (2nd edition), McGraw-Hill Science/Engineering/Math


    Raymer, D.P. (2006): Aircraft Design: A Conceptual Approach (4th edition), American Institute of Aeronautics & Ast.


    Yechout, T.R., Morris, S.L., Bossert, D.E., Hallgren, W.F. (2003): Introduction to Aircraft Flight Mechanics: Performance, Static Stability, Dynamic Stability, and Classical Feedback Control, American Institute of Aeronautics & Ast.

  


  
    Κεφάλαιο 6: Πτητικές ικανότητες


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να κατανοούν την έννοια των πτητικών ικανοτήτων


      	Να έχουν εξοικειωθεί με το σύστημα προδιαγραφών πτητικών ικανοτήτων MIL-F-8785C


      	Να μπορούν από τα χαρακτηριστικά ευστάθειας να υπολογίζουν την κατηγορία πτητικών ικανοτήτων

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι οι γνώσεις που αποκτήθηκαν στα Κεφάλαια 4 και 5 καθώς και η γνώση των εννοιών του μετασχηματισμού Laplace και των συναρτήσεων μεταφοράς συστήματος.

  


  
    6.1 Γενικά


    



    Σε προηγούμενα κεφάλαια εξετάσαμε τη διαμήκη και εγκάρσια-πορειακή στατική και δυναμική ευστάθεια του αεροσκάφους, καταλήγοντας σε μαθηματικές σχέσεις που προσδιορίζουν τα χαρακτηριστικά τους. Είμαστε πλέον σε θέση, π.χ., να υπολογίσουμε είτε προσεγγιστικά είτε με πιο ακριβή τρόπο τον συντελεστή απόσβεσης και την ιδιοσυχνότητα κινήσεων όπως η short period και η phugoid. Για να έχουν νόημα όμως τα παραπάνω, θα πρέπει να υπάρξει ένας τρόπος διασύνδεσης αυτών των παραμέτρων με το επίπεδο δυσκολίας όσο αφορά τον χειρισμό του αεροσκάφους από τον πιλότο. Ο βαθμός ευκολίας ή δυσκολίας σχετικά με το πώς αντεπεξέρχεται το αεροσκάφος σε μια αποστολή ορίζεται από τις πτητικές ικανότητες (flying qualities).


    



    Στο κεφάλαιο αυτό θα αναφερθούμε στις προσπάθειες που έχουν πραγματοποιηθεί τις τελευταίες δεκαετίες για μια αυστηρή σύνδεση των χαρακτηριστικών της ευστάθειας του αεροσκάφους με τις πτητικές του ικανότητες. Παράλληλα, παρουσιάζοντας στοιχεία από ένα από τα πιο διαδεδομένα συστήματα προδιαγραφών (το λεγόμενο MIL-F-8785C), θα δοθεί στον αναγνώστη μια εικόνα για το πώς προσδιορίζονται και χρησιμοποιούνται οι προδιαγραφές αυτές.


    



    6.2 Προδιαγραφές πτητικών ικανοτήτων


    



    Οι προδιαγραφές των πτητικών ικανοτήτων αεροσκάφους, δηλαδή ουσιαστικά η διασύνδεση συγκεκριμένων παραμέτρων της πτήσης του με τον βαθμό ευκολίας του χειρισμού του, ορίζονται από τις υπεύθυνες υπηρεσίες κάθε χώρας. Στην Ευρώπη, ορισμένες χώρες έχουν συμφωνήσει στην υιοθέτηση κοινών κανονισμών, τα ονομαζόμενα “Joint Aviation Requirements” (ή απλώς JAR). Είναι προφανές ότι οι προδιαγραφές διαφέρουν ανάλογα με το εάν αφορούν πολιτικά ή στρατιωτικά αεροσκάφη. Σε γενικές γραμμές οι προδιαγραφές για τα πολιτικά αεροσκάφη εστιάζουν περισσότερο σε θέματα ασφάλειας, ενώ αυτές για τα στρατιωτικά αεροσκάφη δίνουν έμφαση σε θέματα ευστάθειας και ευελιξίας. Σε κάθε περίπτωση, οι προδιαγραφές των πτητικών ικανοτήτων αποτελούν βασικό οδηγό τόσο στον σχεδιασμό του ίδιου του αεροσκάφους όσο και των συστημάτων ελέγχου του (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Nelson, 1997,Yechout, 2003).


    



    Τα τελευταία πενήντα και πλέον χρόνια έχει πραγματοποιηθεί συστηματική έρευνα στον τομέα των πτητικών ικανοτήτων. Μια πλήρης καταγραφή όλων των κανονισμών θα απαιτούσε από μόνη της τη συγγραφή ολόκληρου βιβλίου. Ανατρέχοντας πάντως στην ξένη βιβλιογραφία (π.χ.Hodgkinson, 2001), διαπιστώνει κανείς ότι ως πιο δημοφιλές παράδειγμα, case study παρουσιάζεται συνήθως το σύστημα προδιαγραφών MIL-F-8785C (βλ.Anon., 1980), οριζόμενο από τις υπηρεσίες της πολεμικής αεροπορίας των Ηνωμένων Πολιτειών. Στη συνέχεια του κεφαλαίου θα αναλύσουμε τις βασικές αρχές αυτού του συστήματος.


    



    6.3 Σύστημα προδιαγραφών MIL-F-8785C


    



    Για να έχει νόημα ένα οποιοδήποτε σύστημα προδιαγραφών πτητικών ικανοτήτων, θα πρέπει οι προδιαγραφές να διαφοροποιούνται ανάλογα με το είδος του αεροσκάφους και την αποστολή που εκείνο ακολουθεί. Για παράδειγμα, αλλιώς περιμένουμε να αντιδράσει ένα βαρύ μεταγωγικό αεροσκάφος και αλλιώς ένα ελαφρύ εκπαιδευτικό. Επίσης, διαφορετική πρέπει να είναι η αντίδραση του αεροσκάφους κατά την απογείωση και διαφορετική κατά την πλεύση του. Έτσι, το σύστημα προδιαγραφών MIL-F-8785C διαχωρίζει τις ακόλουθες περιπτώσεις.


    



    6.3.1 Κατηγοριοποίηση αεροσκαφών


    



    Τα αεροσκάφη χωρίζονται στις εξής κατηγορίες (κλάσεις):


    



    Κλάση Ι:


    Μικρά, ελαφριά αεροσκάφη


    



    Κλάση ΙΙ:


    Μεσαίου βάρους αεροσκάφη με μικρού έως μεσαίου επιπέδου ευελιξία


    



    Κλάση ΙΙΙ:


    Μεγάλου βάρους αεροσκάφη με μικρού έως μεσαίου επιπέδου ευελιξία


    



    Κλάση ΙV:


    Αεροσκάφη υψηλού επιπέδου ευελιξίας


    



    6.3.2 Κατηγοριοποίηση φάσεων πτήσης


    



    Κάθε φάση της πτήσης δημιουργεί και διαφορετικές απαιτήσεις στον χειρισμό ενός αεροσκάφους. Έτσι, έχουμε την εξής κατηγοριοποίηση:


    



    Κατηγορία Α:


    Μη τερματικές φάσεις πτήσης που απαιτούν ραγδαίους ελιγμούς, ακριβή παρακολούθηση ή ακριβή έλεγχο πορείας πτήσης (για παράδειγμα, φάση αερομαχίας)


    



    Κατηγορία Β:


    Μη τερματικές φάσεις πτήσης που απαιτούν σταδιακούς ελιγμούς, λιγότερο ακριβή παρακολούθηση και έλεγχο πορείας πτήσης (για παράδειγμα, φάση πλεύσης)


    



    Κατηγορία C:


    Τερματικές φάσεις πτήσης που απαιτούν σταδιακούς ελιγμούς και ακριβή έλεγχο πορείας πτήσης (για παράδειγμα, φάση απογείωσης)


    



    6.3.3 Επίπεδα πτητικών ικανοτήτων


    



    Η αξιολόγηση των πτητικών ικανοτήτων γίνεται βάσει τριών επιπέδων:


    



    Επίπεδο 1:


    Πτητικές ικανότητες φανερά επαρκείς για τη φάση της αποστολής πτήσης


    



    Επίπεδο 2:


    Πτητικές ικανότητες επαρκείς για την ολοκλήρωση της αποστολής πτήσης, αλλά που επιφέρουν αύξηση του φόρτου έργου του πιλότου ή/και μείωση της αποτελεσματικότητας της αποστολής


    



    Επίπεδο 3:


    Υποβαθμισμένες πτητικές ικανότητες, αλλά τέτοιες που να μπορεί το αεροσκάφος να ελεγχθεί με ανεπαρκή όμως αποτελεσματικότητα της αποστολής και υψηλό φόρτο έργου του πιλότου


    



    6.3.4 Διαμήκεις πτητικές ικανότητες


    



    Στο Κεφάλαιο 3 καταλήξαμε στο συμπέρασμα ότι η διαμήκης στατική ευστάθεια και κατά συνέπεια και οι πτητικές ικανότητες που σχετίζονται με αυτήν, εξαρτώνται από τη θέση του κέντρου βάρους. Εάν το κέντρο βάρους βρίσκεται πολύ πίσω από το αεροδυναμικό κέντρο, συγκεκριμένα πίσω από το σημείο που είχαμε ορίσει ως το «ουδέτερο σημείο», τότε το αεροσκάφος γίνεται στατικά ασταθές κάτι που καθιστά πολύ δύσκολο τον χειρισμό του. Από την άλλη, εάν το κέντρο βάρους βρίσκεται πολύ πιο μπροστά από το ουδέτερο σημείο, τότε, εκτός των άλλων, ο βαθμός στατικής ευστάθειας αυξάνεται σε υπερβολικό βαθμό και το αεροσκάφος αργεί να ανταποκριθεί στις εντολές του πιλότου. Γίνεται, λοιπόν, αντιληπτό ότι όσον αφορά τη στατική ευστάθεια, για να έχουμε ικανοποιητικές πτητικές ικανότητες, το κέντρο βάρους του αεροσκάφους θα πρέπει να βρίσκεται μεταξύ δυο οριακών θέσεων.


    



    Οι προδιαγραφές που σχετίζονται με τη διαμήκη δυναμική ευστάθεια του αεροσκάφους παρουσιάζουν περισσότερο ενδιαφέρον και θα παρουσιαστούν με μεγαλύτερη λεπτομέρεια. Οι κατά MIL-F-8785C προδιαγραφές, π.χ., για τον συντελεστή απόσβεσης της κίνησης short period ορίζονται όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα.


    



    
      
        
        
        
        
        
      

      
        
          	
            Επίπεδο

          

          	
            Φάσεις πτήσης κατηγορίας Α και C

          

          	
            Φάσεις πτήσης κατηγορίας Β

          
        


        
          	
            Ελάχιστο

          

          	
            Μέγιστο

          

          	
            Ελάχιστο

          

          	
            Μέγιστο

          
        


        
          	
            1

          

          	
            0,35

          

          	
            1,30

          

          	
            0,30

          

          	
            2,00

          
        


        
          	
            2

          

          	
            0,25

          

          	
            2,00

          

          	
            0,20

          

          	
            2,00

          
        


        
          	
            3

          

          	
            0,15*

          

          	
            -

          

          	
            0,15*

          

          	
            -

          
        


        
          	
            *Μπορεί να μειωθεί για υψόμετρα άνω των 20.000 ft εφόσον δοθεί έγκριση

          
        

      
    


    



    Πίνακας 6.1 Προδιαγραφές για τον συντελεστή απόσβεσης της κίνησης short period (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Ο παραπάνω πίνακας ουσιαστικά σχετίζει άμεσα την τιμή του συντελεστή απόσβεσης με το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων. Έτσι, για παράδειγμα, εάν ο συντελεστής απόσβεσης είναι 0,30 για ένα αεροσκάφος που εκτελεί φάση πτήσης Κατηγορίας C (π.χ. απογείωση) το επίπεδο (Level) πτητικών ικανοτήτων είναι 2 (αφού το 0,3 βρίσκεται μεταξύ των ορίων 0,25 και 2,00). Αξίζει να σημειωθεί ότι αφού η αξιολόγηση αφορά μόνο τον συντελεστή απόσβεσης της κίνησης short period, το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων στο οποίο καταλήγουμε αφορά κι εκείνο μόνο το συγκεκριμένο χαρακτηριστικό της short period.


    



    Προτού πραγματοποιηθεί η παρουσίαση των προδιαγραφών για τη συχνότητα, είναι απαραίτητο να ορισθεί ένα νέο μέγεθος. Το «Normal Load Factor Per Unit Angle of Attack» ([image: ]), ορίζεται ως η άντωση που δημιουργείται ανά μονάδα μεγέθους γωνίας προσβολής. Ο ορισμός δεν θα αναλυθεί περαιτέρω, αλλά ο αναγνώστης ας κρατήσει απλά ότι η παράμετρος σχετίζεται με την ευελιξία και την αντίδραση του αεροσκάφους σε εντολές του πιλότου. Με την κατάλληλη μαθηματική ανάλυση μπορεί να δειχτεί ότι:


    



    [image: ]


    (6.1)


    όπου


    Zw είναι μια από τις παραγώγους ευστάθειας (kg/s)


    Ue είναι η οριζόντια ταχύτητα στην κατάστασης ισορροπίας (m/s)


    m είναι η μάζα του αεροσκάφους (kg)


    g είναι η επιτάχυνση της βαρύτητας (m/s2)


    



    Ο τύπος 6.1 είναι προσεγγιστικός αλλά και ιδιαίτερα χρήσιμος στην αξιολόγηση των πτητικών ικανοτήτων όπως θα δούμε παρακάτω.


    



    Θα πρέπει, επίσης, σε αυτό το σημείο να οριστεί και το μέγεθος που ονομάζουμε «Control Anticipation Parameter» (CAP), το οποίο διαδραματίζει και αυτό σημαντικό ρόλο στον καθορισμό των διαμήκων πτητικών ικανοτήτων. Το CAP σχετίζεται με το [image: ] και συγκεκριμένα δίνεται από:


    



    [image: ]


    (6.2)


    όπου


    [image: ] είναι η ιδιοσυχνότητα χωρίς απόσβεση της κίνησης short period (rad/s).


    Τόσο το [image: ] όσο και το CAP είναι απαραίτητα για τον προσδιορισμό του επιπέδου των πτητικών ικανοτήτων για την ιδιοσυχνότητα της short period.


    



    Οι κατά MIL-F-8785C προδιαγραφές για την ιδιοσυχνότητα της κίνησης short period ορίζονται όπως φαίνεται στο παρακάτω σχήμα:


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 6.1 Προδιαγραφές για την ιδιοσυχνότητα της κίνησης short period (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Παρατηρούμε, καταρχήν, ότι το γράφημα είναι σε λογαριθμική κλίμακα αφού το εύρος των μεγεθών είναι μεγάλο. Λαμβάνοντας αυτό υπόψη, εξάγουμε το επίπεδο των πτητικών ικανοτήτων ως εξής: Υπολογίζουμε το [image: ] από τον τύπο 6.1 και χρησιμοποιώντας την ιδιοσυχνότητα της short period καταλήγουμε σε ένα σημείο πάνω στο γράφημα. Έτσι, π.χ., εάν το [image: ] είναι ίσο με 2 g/rad και η ιδιοσυχνότητα είναι 1 rad/s, είναι φανερό ότι το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων είναι 1. Αξίζει να σημειωθεί ότι οι γραμμές που ορίζουν τα όρια των πτητικών ικανοτήτων είναι γραμμές που ορίζονται από συγκεκριμένη τιμή του CAP.


    



    Για την ιδιοσυχνότητα της κίνησης phugoid δεν καθορίζονται κάποιες συγκεκριμένες προδιαγραφές. Συνιστάται, πάντως, να υπάρχει καθαρός διαχωρισμός μεταξύ των ιδιοσυχνοτήτων των δυο κινήσεων προκειμένου να αποφεύγεται οποιοσδήποτε κίνδυνος ζεύξης. Για να επιτευχθεί αυτό θα πρέπει η ιδιοσυχνότητα της phugoid να είναι τουλάχιστον δέκα φορές μικρότερη από εκείνη της short period.


    



    Οι προδιαγραφές για τον συντελεστή απόσβεσης της κίνησης παρουσιάζονται στο παρακάτω σχήμα.


    



    
      
        
        
      

      
        
          	
            Επίπεδο

          

          	
            Συντελεστής απόσβεσης phugoid

          
        


        
          	
            1

          

          	
            Τουλάχιστον 0,04

          
        


        
          	
            2

          

          	
            Τουλάχιστον 0

          
        


        
          	
            3

          

          	
            Χρόνος διπλασιασμού πλάτους τουλάχιστον 55 s

          
        

      
    


    



    Πίνακας 6.2 Προδιαγραφές για τον συντελεστή απόσβεσης της κίνησης phugoid (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Παρατηρούμε ότι ακόμα και για ασταθή κίνηση, το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων είναι 3, αρκεί ο χρόνος διπλασιασμού πλάτους να είναι τουλάχιστον 55 s. Τα κριτήρια για τη phugoid είναι πιο ελαστικά, αφού η κίνηση είναι πολύ πιο αργή και ο πιλότος έχει περισσότερο χρόνο να αντιδράσει.


    



    Θα μπορούσε να αναρωτηθεί κανείς τι συμβαίνει στην περίπτωση που έχουμε διαφορετικές πτητικές ικανότητες για διαφορετικά χαρακτηριστικά (π.χ. επίπεδο 1 για την απόσβεση και επίπεδο 2 για την ιδιοσυχνότητα) ή ακόμα και διαφορετικές πτητικές ικανότητες για διαφορετικές κινήσεις (π.χ. επίπεδο 2 για τη short period αλλά επίπεδο 3 για τη phugoid). Εάν θέλουμε να χαρακτηρίσουμε τις πτητικές ικανότητες συνολικά, πώς το αντιμετωπίζουμε σε αυτή την περίπτωση; Η απάντηση είναι ότι η συνολική κατηγορία πτητικών ικανοτήτων είναι η χειρότερη από τις διαφορετικές που μπορεί να έχουμε. Έτσι, π.χ., εάν είναι επίπεδο 2 για τη short period και 3 για τη phugoid, τότε συνολικά το αεροσκάφος για τη διαμήκη περίπτωση διαθέτει πτητικές ικανότητες επιπέδου 3.


    



    Παράδειγμα


    



    Εκπαιδευτικό αεροσκάφος εκτελεί πλεύση στα 30.000 ft, στα 0,46 Mach. Η αληθής ταχύτητά του είναι 140 m/s, η μάζα του 18.000 kg, ενώ η παράγωγος [image: ] είναι -12.000 kg/s. Η συνάρτηση μεταφοράς της γωνίας προσβολής προς το elevator είναι:


    



    [image: ]


    



    Να μελετηθούν οι πτητικές ικανότητες του αεροσκάφους στο διάμηκες επίπεδο.


    



    Λύση:


    



    Μελετώντας τον παρονομαστή της συνάρτησης μεταφοράς διαπιστώνουμε ότι το πρώτο τριώνυμο αφορά την κίνηση short period (αφού η ιδιοσυχνότητα είναι μεγαλύτερη) και έτσι έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Το δεύτερο τριώνυμο αφορά την κίνηση phugoid:


    



    [image: ]


    



    Επίσης:


    



    [image: ]


    



    Εφόσον το αεροσκάφος εκτελεί πλεύση η φάση της πτήσης είναι κατηγορίας Β. Αφού ο συντελεστής απόσβεσης είναι 0,49, από τον Πίνακα 6.1 διαπιστώνουμε ότι οι πτητικές ικανότητες είναι επιπέδου 1. Από το γράφημα στο Σχήμα 6.1 διαπιστώνουμε ότι και για την ιδιοσυχνότητα οι πτητικές ικανότητες είναι επιπέδου 1. Τέλος, για την απόσβεση της phugoid καταφεύγουμε στον Πίνακα 6.2, από όπου προκύπτει επίσης επίπεδο πτητικών ικανοτήτων 1.


    



    6.3.5 Εγκάρσιες-πορειακές πτητικές ικανότητες


    



    Όπως γνωρίζουμε, η στατική ευστάθεια στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο δεν επηρεάζεται από τη θέση του κέντρου βάρους. Αυτός είναι και ο λόγος που οι περιορισμοί στη θέση του κέντρου βάρους, που επιβάλλονται για τη διαμήκη περίπτωση, δεν υφίστανται για την εγκάρσια κίνηση. Οι προδιαγραφές για τις πτητικές ικανότητες σε αυτό το επίπεδο σχετίζονται περισσότερο με τις δυνάμεις που απαιτείται να ασκηθούν από τον πιλότο προκειμένου το αεροσκάφος να πετάει κατά τον επιθυμητό τρόπο.


    Οι προδιαγραφές για τις πτητικές ικανότητες που σχετίζονται με τη δυναμική ευστάθεια από την άλλη καθορίζονται από πίνακες όπως και για τη διαμήκη περίπτωση. Ξεκινάμε την ανάλυση από την κίνηση Dutch roll, η οποία είναι η αντίστοιχη της short period.


    



    
      
        
        
        
        
        
        
      

      
        
          	
            Επίπεδο

          

          	
            Κατηγορία φάσης πτήσης

          

          	
            Κλάση

          

          	
            Ελάχιστος συντελεστής απόσβεσης*

          

          	
            Ελάχιστο γινόμενο συντελεστή απόσβεσης επί ιδιοσυχνότητας (rad/s)*

          

          	
            Ελάχιστη ιδιοσυχνότητα (rad/s)

          
        


        
          	
            1

          

          	
            Α (CO και GA)

          

          	
            ΙV

          

          	
            0,4

          

          	
            -

          

          	
            1,0

          
        


        
          	
            Α

          

          	
            I, IV


            II,III

          

          	
            0,19


            0,19

          

          	
            0,35


            0,35

          

          	
            1,0


            0,4**

          
        


        
          	
            B

          

          	
            Όλες

          

          	
            0,08

          

          	
            0,15

          

          	
            0,4**

          
        


        
          	
            C

          

          	
            Ι, ΙΙ-C, IV


            II-L, III

          

          	
            0,08


            0,08

          

          	
            0,15


            0,10

          

          	
            1,0


            0,4**

          
        


        
          	
            2

          

          	
            Όλες

          

          	
            Όλες

          

          	
            0,02

          

          	
            0,05

          

          	
            0,4**

          
        


        
          	
            3

          

          	
            Όλες

          

          	
            Όλες

          

          	
            0

          

          	
            0

          

          	
            0,4**

          
        


        
          	
            Η προδιαγραφή που ορίζει το επίπεδο των πτητικών ικανοτήτων είναι εκείνη που έχει ως αποτέλεσμα τη μεγαλύτερη τιμή συντελεστή απόσβεσης εκτός από την περίπτωση της κλάσης ΙΙΙ όπου ο μέγιστος απαιτούμενος συντελεστής απόσβεσης είναι 0,7.

          
        

      
    


    



    Πίνακας 6.3 Προδιαγραφές για την κίνηση Dutch roll (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Στον παραπάνω πίνακα παρουσιάστηκαν οι διαφορετικοί συνδυασμοί ιδιοσυχνότητας και συντελεστή απόσβεσης και ο τρόπος που καθορίζουν τις πτητικές ικανότητες. Αξίζει να σημειωθεί ότι σε γενικές γραμμές οι επιπτώσεις της Dutch roll κίνησης δεν είναι τόσο σημαντικές όσο είναι της κίνησης short period για τη διαμήκη περίπτωση.


    



    Η κίνηση roll subsidence γνωρίζουμε ότι αποτελεί ουσιαστικά μια εκθετική σύγκλιση σε διατοιχισμό. Όπως παρουσιάζεται και στο παρακάτω σχήμα η σταθερά χρόνου της κίνησης είναι εκείνη που ορίζει το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων.


    



    
      
        
        
        
        
        
      

      
        
          	
            Κατηγορία φάσης πτήσης

          

          	
            Κλάση

          

          	
            Επίπεδο

          
        


        
          	
            1

          

          	
            2

          

          	
            3

          
        


        
          	
            Α

          

          	
            I, IV


            II, III

          

          	
            1,0


            1,4

          

          	
            1,4


            3,0

          

          	
            10

          
        


        
          	
            B

          

          	
            Όλες

          

          	
            1,4

          

          	
            3,0

          
        


        
          	
            C

          

          	
            Ι, ΙΙ-C, IV

          

          	
            1,0

          

          	
            1,4

          
        


        
          	

          	
            II-L, III

          

          	
            1,4

          

          	
            3,0

          
        

      
    


    



    Πίνακας 6.4 Ανώτερη τιμή σταθεράς χρόνου (second) για την κίνηση roll subsidence (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Τέλος, οι προδιαγραφές για την κίνηση spiral, η οποία όπως γνωρίζουμε είναι συχνά ασταθής, παρουσιάζονται στο παρακάτω σχήμα. Οι πτητικές ικανότητες καθορίζονται από τον χρόνο διπλασιασμού του πλάτους της κίνησης.


    



    
      
        
        
        
        
      

      
        
          	
            Κατηγορία φάσης πτήσης

          

          	
            1

          

          	
            2

          

          	
            3

          
        


        
          	
            Α και C

          

          	
            12 s

          

          	
            8 s

          

          	
            4 s

          
        


        
          	
            B

          

          	
            20 s

          

          	
            8 s

          

          	
            4 s

          
        

      
    


    



    Πίνακας 6.5 Ελάχιστος χρόνος διπλασιασμού πλάτους για την κίνηση spiral (Πηγή: Anon., 1980)


    



    Παράδειγμα


    



    Στρατιωτικό αεροσκάφος Κλάσης Ι εκτελεί πλεύση στα 15.000 ft και έχει τα ακόλουθα χαρακτηριστικά: ιδιοσυχνότητα Dutch roll, 4,5 rad/s, συντελεστή απόσβεσης Dutch roll, 0,07, σταθερά χρόνου roll subsidence, 0,32, κίνηση spiral με ουδέτερη ευστάθεια (συντελεστής απόσβεσης 0).


    Να μελετηθούν οι πτητικές ικανότητες του αεροσκάφους στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο.


    



    Λύση:


    



    Για την κίνηση Dutch roll θα πρέπει να υπολογίσουμε και το γινόμενο [image: ]. Έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Από το Σχήμα 6.4 διαπιστώνουμε ότι το γινόμενο για αεροσκάφος κλάσης Ι και για κατηγορία πτήσης Β προσδίδει επίπεδο πτητικών ικανοτήτων 1. Το ίδιο ισχύει και για την ιδιοσυχνότητα της Dutch roll. Παρατηρούμε, όμως, ότι ο συντελεστής απόσβεσης είναι 0,07 δηλαδή μικρότερος από το ελάχιστο που απαιτείται για επίπεδο 1 (που είναι 0,08). Είναι όμως μεγαλύτερος από το ελάχιστο που απαιτείται για επίπεδο 2 και επομένως το επίπεδο πτητικών ικανοτήτων για τον συντελεστή απόσβεσης της Dutch roll είναι 2.


    



    Από το Σχήμα 6.5 διαπιστώνουμε ότι η σταθερά χρόνου 0,32 προσδίδει πτητικές ικανότητες επιπέδου 1. Επίσης, από τη στιγμή που η κίνηση spiral διαθέτει (έστω οριακή) ευστάθεια, οι πτητικές ικανότητες για αυτή την κίνηση είναι επιπέδου 1.


    



    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό μελετήσαμε τις πτητικές ικανότητες του αεροσκάφους με ιδιαίτερη έμφαση στο σύστημα προδιαγραφών MIL-F-8785C. Στο επόμενο κεφάλαιο θα παρουσιάσουμε τη βασική θεωρία του αυτόματου ελέγχου που είναι απαραίτητη για τη μελέτη του σχεδιασμού ΣΑΕ αεροσκαφών.
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    Κεφάλαιο 7: Βασική θεωρία αυτόματου ελέγχου


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να κατανοούν την έννοια των συστημάτων αυτόματου ελέγχου


      	Να είναι σε θέση να διαχωρίζουν μεταξύ ανάλυσης ανοικτού και κλειστού βρόχου


      	Να γνωρίζουν πώς ορίζεται η ευστάθεια ενός συστήματος με την κλασική θεωρία αυτόματου ελέγχου

    


    
      	Να χρησιμοποιούν τη μέθοδο του γεωμετρικού τόπου ριζών για τη μελέτη της ευστάθειας κλειστού βρόχου

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι η εξοικείωση με την έννοια του μετασχηματισμού Laplace καθώς και με τις συναρτήσεις μεταφοράς συστήματος.

  


  
    7.1 Γενικά


    



    Αφού αναλύσαμε τη συμπεριφορά του αεροσκάφους έπειτα από εντολές του πιλότου, το επόμενο βήμα είναι να μελετήσουμε τη χρήση αυτόματων συστημάτων ελέγχου (ΣΑΕ) στις διαδικασίες της πτήσης. Για να είμαστε σε θέση να διεκπεραιώσουμε αυτό το βήμα, θα πρέπει πρώτα να συνοψίσουμε τις βασικές αρχές της θεωρίας του αυτόματου ελέγχου που αφορούν άμεσα την αντίστοιχη διαδικασία που αφορά την πτήση (βλ. π.χ.,Melsa, 1992,Βελώνη, 1997,Dorf, 2015,Σεφερλής, 2015).


    



    Ας ξεκινήσουμε πρώτα με τον ορισμό ενός ΣΑΕ (ο οποίος είχε αναφερθεί και στο Κεφάλαιο 1):


    



    Σύστημα αυτόματου ελέγχου είναι ένα σύνολο στοιχείων που λειτουργούν συγχρόνως και κατά προδιαγεγραμμένο τρόπο ώστε να επιτευχθεί κάποιος στόχος. Ο στόχος είναι ο έλεγχος κάποιων φυσικών ποσοτήτων με τρόπο αυτόματο, συνήθως χωρίς ανθρώπινη επίβλεψη.


    



    Τέτοιο παράδειγμα θα μπορούσε να θεωρηθεί ένα σύστημα ελέγχου του ύψους του αεροσκάφους, το οποίο ορίζεται και διατηρείται μέσω ενός ΣΑΕ. Πρόκειται, ουσιαστικά, για έναν απλό αυτόματο πιλότο (περισσότερα σε επόμενα κεφάλαια), στόχος του οποίου είναι η ελαχιστοποίηση της διαφοράς μεταξύ του πραγματικού και του επιθυμητού ύψους.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 7.1 Σχηματική αναπαράσταση αυτόματου πιλότου ελέγχου του ύψους


    



    Στην προκειμένη περίπτωση, επιθυμούμε το αεροσκάφος να πετάει σε ένα ύψος href και για να επιτευχθεί αυτό δίνεται η αντίστοιχη εντολή (π.χ. στο πηδάλιο ανόδου-καθόδου). Ανάλογα με τον σχεδιασμό του αεροσκάφους και τις συνθήκες πτήσης (βλ. κουτάκι «Δυναμική αεροσκάφους»), εκείνο θα βρεθεί σε ένα νέο ύψος h. Η διαφορά μεταξύ επιθυμητού ύψους href και πραγματικού ύψους h ανιχνεύεται με τη βοήθεια ενός αισθητήρα ύψους. Ο αυτόματος πιλότος επεξεργάζεται αυτή τη διαφορά και δίνει την αντίστοιχη εντολή προκειμένου να διορθωθεί το σφάλμα. Εάν το ΣΑΕ λειτουργεί σωστά, κάποια στιγμή η διαφορά θα μηδενιστεί και το αεροσκάφος θα πετάει στο επιθυμητό ύψος.


    



    Τα ΣΑΕ σε αεροσκάφη μπορούμε να πούμε ότι έχουν δυο βασικές χρήσεις:


    



    • Την προσθήκη τεχνητής ευστάθειας σε ασταθή αεροσκάφη. Τούτο επιτυγχάνεται με τα Συστήματα Προσθήκης Ευστάθειας (Stability Augmentation Systems, SAS). Για αεροσκάφη που είναι αεροδυναμικώς ασταθή (περισσότερα σε παρακάτω κεφάλαιο) επιβάλλεται η προσθήκη ευστάθειας μέσω ηλεκτρονικών συστημάτων.


    • Τον έλεγχο (μέσω του σχεδιασμού αυτόματων πιλότων) παραμέτρων πτήσης όπως το ύψος, οι γωνίες κλίσης, η ταχύτητα, η διαδρομή προσγείωσης κ.λπ. Στην περίπτωση αυτή ο πιλότος δίνει εντολή για να αποκτήσει μια από τις παραπάνω παραμέτρους συγκεκριμένη τιμή. Στους σύγχρονους αυτόματους πιλότους αυτό μπορεί να επιτευχθεί ταυτόχρονα για πληθώρα παραμέτρων, με αποτέλεσμα να προγραμματίζεται ουσιαστικά αυτόματα όλη η πτήση.


    



    7.2 Έλεγχος ανοικτού και κλειστού βρόχου


    



    Για να κατανοηθεί η διαφορά μεταξύ ΣΑΕ ανοικτού και κλειστού βρόχου, θεωρούμε το παράδειγμα ενός ατόμου που προσπαθεί μέσω της βρύσης του μπάνιου να ρυθμίσει τη θερμοκρασία του νερού. Ένας τρόπος είναι να ανοίξει τη βάνα του ζεστού νερού μέχρι κάποιο καθορισμένο σημείο και να αφήσει το νερό να τρέξει για ορισμένο χρονικό διάστημα. Αυτό αποτελεί ένα παράδειγμα συστήματος ελέγχου ανοικτού βρόχου διότι ούτε η έξοδος του συστήματος ούτε κάποια μεταβλητή του συστήματος έχουν κάποια επίδραση στον έλεγχο της εισόδου.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 7.2 Παράδειγμα ΣΑΕ ανοικτού βρόχου


    



    Στα ΣΑΕ ορίζουμε τις έννοιες της εισόδου και της εξόδου για κάθε σύστημα. Σε αυτό το παράδειγμα, είσοδος είναι η θέση της βάνας, έξοδος είναι η θερμοκρασία του νερού, σύστημα είναι η βάνα, το νερό του μπάνιου, ο άνθρωπος.


    



    Ένας άλλος τρόπος αντιμετώπισης του προβλήματος είναι να δοκιμάζει ο άνθρωπος το νερό κατά τακτά διαστήματα και όταν αυτό δεν βρίσκεται στη σωστή θερμοκρασία θα γίνονται οι κατάλληλες ρυθμίσεις στη βάνα. Σε αυτή την περίπτωση έχουμε δημιουργήσει ένα σύστημα κλειστού βρόχου, διότι η τιμή της εξόδου του συστήματος επηρεάζει τον έλεγχό του, έχουμε δηλαδή αυτό που ονομάζουμε ανάδραση. Ο βρόχος κλείνει κατά διαστήματα από τον άνθρωπο που παίρνει τις μετρήσεις και αναλαμβάνει τη διορθωτική δράση.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 7.3 Παράδειγμα ΣΑΕ κλειστού βρόχου


    



    Επιπρόσθετες έννοιες που ορίζουμε στα ΣΑΕ είναι ο αισθητήρας, το κέρδος, ο ελεγκτής. Σε αυτό το παράδειγμα, αισθητήρας είναι το χέρι του ανθρώπου, κέρδος είναι το πόσο έντονα μεταβάλλεται η θέση της βάνας, ελεγκτής είναι ο άνθρωπος.


    



    Τα ΣΑΕ ανοικτού βρόχου είναι συνήθως λιγότερο πολύπλοκα και ως εκ τούτου λιγότερο ακριβά. Η επιτυχία τους όμως εξαρτάται από την ακρίβεια του μοντέλου του συστήματος καθώς και τη συχνότητα εμφάνισης εξωτερικών διαταραχών. Με άλλα λόγια, πρέπει να γνωρίζουμε εκ των προτέρων με ακρίβεια τις παραμέτρους του συστήματος (π.χ. τη διαθέσιμη ποσότητα ζεστού νερού, τη σχέση θέσης της βάνας με τη ροή ζεστού νερού) κι επίσης να περιορίζονται οι εξωτερικοί παράγοντες επηρεασμού (π.χ. άνοιγμα παραθύρου και δημιουργία ρεύματος).


    



    Από την άλλη, η ανάδραση (στα συστήματα κλειστού βρόχου) απαλείφει τα μειονεκτήματα των ΣΑΕ ανοικτού βρόχου, αλλά είναι κάποιες φορές δυνατόν να επιφέρει το ανεπιθύμητο αποτέλεσμα της αστάθειας του συστήματος. Στο παράδειγμα της μπανιέρας, η καθυστέρηση στην ανταπόκριση στις αλλαγές θερμοκρασίας του νερού καθώς και οι ακραίες αλλαγές στη θέση της βάνας μπορεί να δημιουργήσουν μια κατάσταση κατά την οποία παλινδρομούμε μεταξύ πολύ ζεστού και πολύ κρύου νερού. Η καθυστέρηση και το μεγάλο κέρδος αποτελούν βασικές αιτίες αστάθειας.


    



    7.3 Λειτουργικά διαγράμματα βαθμίδων


    



    Τα λειτουργικά διαγράμματα βαθμίδων περιγράφουν σχηματικά τη λειτουργία ενός συστήματος και απλουστεύουν την εύρεση της ολικής συνάρτησης μεταφοράς. Συνήθως, γνωρίζοντας τις συναρτήσεις μεταφοράς υποσυστημάτων του ολικού συστήματος και χρησιμοποιώντας μετασχηματισμούς των λειτουργικών διαγραμμάτων βαθμίδων είναι πιο εύκολη η εύρεση της ολικής συνάρτησης μεταφοράς.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 7.4 Λειτουργικά διαγράμματα βαθμίδων


    



    Τα λειτουργικά διαγράμματα βαθμίδων μετασχηματίζονται με διάφορους κανόνες οι οποίοι παρουσιάζονται στο Σχήμα 7.5.
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    Σχήμα 7.5 Μετασχηματισμοί λειτουργικών διαγραμμάτων βαθμίδων


    



    Επειδή προηγουμένως έγινε αναφορά στα συστήματα ανοικτού και κλειστού βρόχου, ο μετασχηματισμός από το λειτουργικό διάγραμμα βαθμίδων της μιας περίπτωσης στην άλλη παρουσιάζεται στον τρίτο κανόνα μετασχηματισμού του παραπάνω σχήματος. Ο κανόνας αυτός είναι ίσως ο πιο σημαντικός για τον σχεδιασμό ΣΑΕ αεροσκαφών.


    



    7.4 Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Σε προηγούμενα κεφάλαια εξετάσαμε την ευστάθεια περισσότερο από τη σκοπιά των φυσικών μηχανισμών που την ορίζουν για ένα αεροσκάφος. Η ευστάθεια, όμως, μπορεί να μελετηθεί και από τη σκοπιά της κλασικής θεωρίας αυτόματου ελέγχου: ένα δυναμικό σύστημα είναι ευσταθές όταν για κάθε φραγμένο (πεπερασμένο) σήμα εισόδου, το σήμα εξόδου είναι επίσης φραγμένο (πεπερασμένο). Πιο συγκεκριμένα, ένα σύστημα γραμμικό είναι ευσταθές αν όλοι οι πόλοι (δηλαδή οι ρίζες της χαρακτηριστικής εξίσωσης) της συνάρτησης μεταφοράς κλειστού βρόχου βρίσκονται στο αριστερό μιγαδικό ημιεπίπεδο.


    



    Οι ρίζες της χαρακτηριστικής εξίσωσης είναι γενικά της εξής μορφής:


    



    [image: ]


    



    Διακρίνουμε τις εξής περιπτώσεις:


    



    Στην περίπτωση που [image: ] και [image: ]τότε η ρίζα είναι μιγαδική.


    



    Στην περίπτωση που [image: ] και [image: ]τότε η ρίζα είναι φανταστική.


    



    Στην περίπτωση που [image: ] και [image: ]τότε η ρίζα είναι πραγματική.


    



    Όσον αφορά την ευστάθεια του συστήματος, αυτή εξαρτάται από το εάν η ρίζα βρίσκεται στο αριστερό μιγαδικό ημιεπίπεδο δηλαδή εάν σ < 0. Εάν αυτό ισχύει για τους πόλους, τότε το σύστημα είναι ευσταθές. Εάν έστω για μια ρίζα σ > 0, τότε το σύστημα είναι ασταθές. Εάν σ = 0 τότε έχουμε μια οριακή κατάσταση, όπου η απόκριση του συστήματος μπορεί να είναι είτε αυτή ευσταθούς συστήματος είτε ασταθούς, ανάλογα με τον τύπο της εισόδου που δέχεται το σύστημα.


    



    Γίνεται φανερό από τα παραπάνω ότι εκείνο που καθορίζει τελικά την ευστάθεια ενός συστήματος είναι το πραγματικό μέρος των πόλων του. Όπως γνωρίζουμε από τους μετασχηματισμούς λειτουργικών διαγραμμάτων βαθμίδων, για ένα σύστημα με συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου G(s), για ανάδραση καθαρού κέρδους Κ, η συνάρτηση μεταφοράς κλειστού βρόχου είναι:
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    (7.1)


    [image: ]


    



    Σχήμα 7.6 Ανάδραση με καθαρό κέρδος(στην προκειμένη περίπτωση το κέρδος ανάδρασης παρουσιάζεται μαζί με τη συνάρτηση ανοικτού βρόχου)


    



    Επίσης, η χαρακτηριστική εξίσωση είναι:
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    (7.2)


    όπου G(s)=N(s)/D(s), με μηδενικά ανοικτού βρόχου τις ρίζες του πολυωνύμου του αριθμητή N(s) και πόλους του ανοικτού βρόχου τις ρίζες του παρονομαστή D(s).


    



    Οι ρίζες της χαρακτηριστικής εξίσωσης οι οποίες καθορίζουν (όπως έχει δειχτεί) και την ευστάθεια του συστήματος κλειστού βρόχου είναι φανερό ότι εξαρτώνται από τις τιμές του κέρδους ανάδρασης Κ. Η γραφική παράσταση στο μιγαδικό επίπεδο του συνόλου των ριζών ενός συστήματος κλειστού βρόχου για όλες τις τιμές του κέρδους ανάδρασης Κ λέγεται γεωμετρικός τόπος ριζών και αποτελεί τον βασικό τρόπο μελέτης ευστάθειας ΣΑΕ αεροσκαφών.


    



    Σχεδιάζοντας τον γεωμετρικό τόπο ριζών μπορούμε να διαπιστώσουμε εάν το σύστημα κλειστού βρόχου έχει ρίζες στο δεξιό μιγαδικό ημιεπίπεδο και άρα αν είναι ασταθές.


    



    Οι κυριότεροι κανόνες σχεδιασμού γεωμετρικού τόπου ριζών είναι οι εξής:


    
      	Ο γεωμετρικός τόπος είναι συμμετρικός ως προς τον άξονα των πραγματικών αριθμών.


      	Ο αριθμός των ξεχωριστών κλάδων του γεωμετρικού τόπου είναι ίσος με τον αριθμό των πόλων της συνάρτησης μεταφοράς ανοικτού βρόχου. Οι κλάδοι ξεκινάνε από τους πόλους της συνάρτησης μεταφοράς ανοικτού βρόχου (για Κ = 0) και καταλήγουν είτε στα μηδενικά (ρίζες του αριθμητή) της συνάρτησης μεταφοράς ανοικτού βρόχου είτε στο άπειρο (για Κ = άπειρο). Ο αριθμός των κλάδων που καταλήγουν στο άπειρο ισούται με τη διαφορά n–m, όπου n = ο αριθμός των πόλων και m = ο αριθμός των μηδενικών της συνάρτησης μεταφοράς ανοικτού βρόχου.


      	Ένα τμήμα του άξονα των πραγματικών αριθμών θα είναι υποσύνολο του γεωμετρικού τόπου ριζών εάν το πλήθος των πόλων και των μηδενικών που βρίσκονται δεξιά του τμήματος είναι περιττό.


      	
        Οι κλάδοι του γεωμετρικού τόπου ριζών που τείνουν στο άπειρο, το κάνουν κατά μήκος ασύμπτωτων ευθειών που τέμνονται στον άξονα πραγματικών αριθμών στο σημείο:

        [image: ]

      


      	Η γωνία που σχηματίζουν οι ασύμπτωτες με τον άξονα των πραγματικών αριθμών είναι:

    


    [image: ], όπου ρ = 0, 1, 2, … (n–m–1)


    



    Σημειώνεται ότι οι παραπάνω κανόνες είναι οι βασικοί για τον σχεδιασμό γεωμετρικού τόπου ριζών (γ.τ.ρ.) και ισχύουν για Κ>0. Για πιο ακριβή σχεδιασμό ακολουθούνται πρόσθετοι κανόνες, όπως περιγράφονται στη σχετική βιβλιογραφία (π.χ. Melsa, 1992, Βελώνη, 1997) Επίσης για Κ<0 οι κανόνες διαφοροποιούνται ελαφρώς.


    



    Παράδειγμα


    



    Να σχεδιαστεί ο γεωμετρικός τόπος ριζών για το σύστημα με συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου:


    [image: ]


    



    Λύση:


    
      	Οι πόλοι του συστήματος είναι s = 0 και s = -3, άρα n = 2.


      	Δεν υπάρχουν μηδενικά, οπότε m = 0.


      	Ο αριθμός των κλάδων που καταλήγουν στο άπειρο είναι n–m = 2–0 = 2.

    


    Το σημείο τομής των ασύμπτωτων είναι [image: ].


    Οι γωνίες που σχηματίζουν οι ασύμπτωτες είναι,


    [image: ], όπου ρ = 0, 1. Έτσι έχουμε [image: ] μοίρες και [image: ] μοίρες.


    Καταλήγουμε λοιπόν στο εξής γράφημα:


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα 7.1 Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι για όλες τιμές του κέρδους Κ οι πόλοι του συστήματος κλειστού βρόχου βρίσκονται στο αριστερό μιγαδικό ημιεπίπεδο και άρα το σύστημα είναι ευσταθές.


    Τονίζεται ότι σε όλα τα διαγράμματα γεωμετρικού τόπου ριζών που παρουσιάζονται σε αυτό το σύγγραμμα, σχεδιάζονται κύκλοι σταθερής ιδιοσυχνότητας και ακτίνες σταθερού συντελεστή απόσβεσης, όπως φαίνεται και παραπάνω.


    



    Παράδειγμα


    



    Να σχεδιαστεί ο γεωμετρικός τόπος ριζών για το σύστημα με συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου:


    [image: ].


    



    Λύση:


    
      	Οι πόλοι του συστήματος είναι s = 0 και s = -2 και s = -4, άρα n = 3.


      	Δεν υπάρχουν μηδενικά, οπότε m = 0.


      	Ο αριθμός των κλάδων που καταλήγουν στο άπειρο είναι n–m = 3–0 = 3.

    


    Το σημείο τομής των ασύμπτωτων είναι [image: ].


    Οι γωνίες που σχηματίζουν οι ασύμπτωτες είναι,


    [image: ], όπου ρ = 0, 1, 2. Έτσι έχουμε [image: ] μοίρες , [image: ] μοίρες και [image: ] μοίρες.


    



    Καταλήγουμε στο εξής γράφημα:


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα 7.2 Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι για μεγάλες τιμές του κέρδους Κ οι πόλοι του συστήματος κλειστού βρόχου βρίσκονται στο δεξιό μιγαδικό ημιεπίπεδο και άρα το σύστημα για αυτές τις τιμές είναι ασταθές.


    



    Παράδειγμα


    



    Να σχεδιαστεί ο γεωμετρικός τόπος ριζών για το σύστημα με συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου:


    



    [image: ]


    



    Λύση:


    
      	Οι πόλοι του συστήματος είναι s = 0 και s = -10, s = -4+2j και s = -4 -2j, άρα n = 4.


      	Το μοναδικό μηδενικό είναι στο -3, οπότε m = 1.


      	Ο αριθμός των κλάδων που καταλήγουν στο άπειρο είναι n–m = 4–1 = 3.

    


    Το σημείο τομής των ασύμπτωτων είναι [image: ].


    Οι γωνίες που σχηματίζουν οι ασύμπτωτες είναι,


    [image: ], όπου ρ = 0, 1, 2. Έτσι έχουμε [image: ] μοίρες , [image: ] μοίρες και [image: ] μοίρες.


    



    Καταλήγουμε στο εξής γράφημα:


    [image: ]


    



    Παράδειγμα 7.3 Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι για μεγάλες τιμές του κέρδους Κ οι πόλοι του συστήματος κλειστού βρόχου βρίσκονται στο δεξιό μιγαδικό ημιεπίπεδο και άρα το σύστημα για αυτές τις τιμές είναι ασταθές.


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε τη βασική θεωρία αυτόματου ελέγχου που είναι απαραίτητη για τη μελέτη ΣΑΕ αεροσκαφών. Στο επόμενο κεφάλαιο θα χρησιμοποιήσουμε την αποκτηθείσα γνώση για τη μελέτη προσθήκης τεχνητής ευστάθειας.
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    Κεφάλαιο 8: Προσθήκη τεχνητής ευστάθειας


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να κατανοούν την έννοια της προσθήκης τεχνητής ευστάθειας


      	Να είναι σε θέση να πραγματοποιούν μελέτη προσθήκης τεχνητής ευστάθειας στο διάμηκες επίπεδο


      	Να είναι σε θέση να πραγματοποιούν μελέτη προσθήκης τεχνητής ευστάθειας στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι η εξοικείωση με τις βασικές έννοιες της θεωρίας αυτόματου ελέγχου όπως αυτές παρουσιάστηκαν στο κεφάλαιο 7.

  


  
    8.1 Γενικά


    



    Όπως αναφέραμε στο προηγούμενο κεφάλαιο, η μία από τις δύο βασικές χρήσεις των ΣΑΕ αεροσκαφών είναι η προσθήκη τεχνητής ευστάθειας (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Nelson, 1997,Yechout, 2003). Τώρα, έχουμε την ευκαιρία να αναλύσουμε τι ακριβώς εννοούμε με αυτό. Για να σχεδιαστεί ένα αεροσκάφος λαμβάνεται υπόψη πληθώρα παραγόντων, όπως, για παράδειγμα, το βάρος που θα πρέπει να έχει, η συνολική δομή του καθώς και τα αεροδυναμικά του χαρακτηριστικά. Είναι προφανές ότι οι παράγοντες αυτοί μπορεί να αλληλεπιδρούν μεταξύ τους. Για παράδειγμα, αεροδυναμικά χαρακτηριστικά που μπορεί να αυξάνουν την ευελιξία ενός στρατιωτικού αεροσκάφους ενδέχεται να επιδρούν αρνητικά στην ευστάθεια και τον έλεγχό του και έτσι να χειροτερεύουν τις πτητικές ικανότητες. Στα πρώτα αεροσκάφη, ο μόνος τρόπος βελτίωσης των πτητικών ικανοτήτων θα ήταν η τροποποίηση του συνολικότερου σχεδιασμού του αεροσκάφους, που θα επέφερε αλλαγή των αεροδυναμικών του χαρακτηριστικών. Κάτι τέτοιο αφενός ήταν χρονοβόρο και με επιπλέον κόστος, αφετέρου είχε αρνητικό αντίκτυπο σε κάποιο άλλο από τα χαρακτηριστικά της πτήσης. Με την εξέλιξη των ηλεκτρονικών συστημάτων, και πιο συγκεκριμένα των ΣΑΕ, δόθηκε η δυνατότητα στους σχεδιαστές να επέμβουν στα χαρακτηριστικά της ευστάθειας χωρίς τροποποίηση των υπόλοιπων σχεδιαστικών παραμέτρων. Ένα στρατιωτικό αεροσκάφος μπορούσε να διατηρήσει τον αεροδυναμικό σχεδιασμό που του προσέδιδε την αναγκαία ευελιξία και παράλληλα να είναι ευσταθές και εύκολο στον χειρισμό.


    



    Ο τρόπος με τον οποίο μπορούν να βελτιωθούν οι πτητικές ικανότητες ενός αεροσκάφους με την προσθήκη ενός ΣΑΕ είναι επιγραμματικά ο εξής: Έστω ότι μια συγκεκριμένη κίνηση, π.χ. η κίνηση Dutch roll στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο, δεν έχει την απαιτούμενη απόσβεση. Αυτό σημαίνει ότι έπειτα από οποιαδήποτε διαταραχή, το αεροσκάφος θα ταλαντώνεται με ένταση και ο πιλότος θα δυσκολευτεί να το επαναφέρει σε θέση ισορροπίας. Εάν όμως έχει τοποθετηθεί ένα ΣΑΕ το οποίο είναι σε θέση (μέσω κατάλληλων αισθητήρων) να αντιλαμβάνεται την εκτροπή του αεροσκάφους από την αρχική του θέση, τότε θα μπορούσε να δώσει εκείνο αυτόματα την εντολή στο πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης να μετακινηθεί στην κατάλληλη θέση για να αποσβέσει την κίνηση. Με άλλα λόγια, το συγκεκριμένο ΣΑΕ θα αύξανε τεχνητά την απόσβεση της κίνησης Dutch roll, ελαφρύνοντας τον φόρτο έργου του πιλότου. Αυτό είναι που ονομάζουμε προσθήκη τεχνητής ευστάθειας. Η τιμή της εξόδου (π.χ. η γωνιακή ταχύτητα εκτροπής) επηρεάζει την εντολή εισόδου (π.χ. του πηδαλίου ελέγχου διεύθυνσης), οπότε για την προσθήκη της τεχνητής ευστάθειας απαιτείται τελικά η ανάδραση, όπως την είχαμε εξετάσει στο προηγούμενο κεφάλαιο. Αξίζει να τονισθεί ότι ακόμη και για ένα σύστημα οριακά ευσταθές επιβάλλεται η ύπαρξη συστήματος ανάδρασης ώστε να επιτυγχάνεται η ευσταθής συμπεριφορά.


    



    8.2 Προσθήκη τεχνητής ευστάθειας στο διάμηκες επίπεδο


    



    Όπως αναφέραμε προηγουμένως, προκειμένου να επιτευχθεί η προσθήκη τεχνητής ευστάθειας θα πρέπει να γίνεται ανάδραση κάποιας μεταβλητής εξόδου. Πιθανές περιπτώσεις για το διάμηκες επίπεδο παρουσιάζονται στο παρακάτω σχήμα (είναι προφανές ότι στην πραγματικότητα για κάθε περίπτωση ανάδρασης θα είχαμε ξεχωριστό λειτουργικό διάγραμμα βαθμίδων). Επίσης πρέπει να ληφθεί υπόψη ότι υπάρχει αλληλεπίδραση καθώς η χειραγωγούμενη μεταβλητή δe επηρεάζει τέσσερις μεταβλητές εξόδου, οπότε η προσπάθεια ελέγχου μιας εξ αυτών θα προκαλέσει πιθανώς προβλήματα στις υπόλοιπες.
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    Σχήμα 8.1 Ανάδραση στο διάμηκες επίπεδο


    



    Πιο συγκεκριμένα, έχουμε τη δυνατότητα επηρεασμού της θέσης του πηδαλίου κλίσης ανόδου-καθόδου μέσω της γωνίας προσβολής, της οριζόντιας ταχύτητας, της γωνιακής ταχύτητας πρόνευσης και της γωνίας πρόνευσης. Ας σημειωθεί ότι υπάρχει και η δυνατότητα επηρεασμού της τιμής της ώσης που δίνεται στο αεροσκάφος, την οποία για λόγους απλούστευσης δεν θα εξετάσουμε στο κεφάλαιο αυτό. Επίσης, για παρόμοιους λόγους δεν εξετάζεται η επίδραση ανάδρασης μεταβλητών όπως η κάθετη επιτάχυνση του αεροσκάφους.


    



    Η επιλογή των μεταβλητών που χρησιμοποιούνται στην ανάδραση εξαρτάται από τις συνθήκες πτήσης και τη σχεδίαση κάθε αεροσκάφους. Για τον λόγο αυτό δεν είναι εύκολη η γενική εξαγωγή συμπερασμάτων και ο καλύτερος τρόπος αξιολόγησης είναι μέσω συγκεκριμένων παραδειγμάτων.


    



    Παράδειγμα (Τα δεδομένα των συναρτήσεων μεταφοράς είναι από την πηγή: Cook, 2007)


    Στρατιωτικό αεροσκάφος εκτελεί πτήση στα 35.000 ft στα 0,6 Mach. Οι διαμήκεις συναρτήσεις μεταφοράς του αεροσκάφους είναι οι εξής:
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    Να εξεταστεί η επίδραση ανάδρασης των εξόδων στη συμπεριφορά του αεροσκάφους.


    



    Λύση:


    



    Είναι προφανές ότι το πρώτο τριώνυμο των παρονομαστών αφορά την κίνηση phugoid, ενώ το δεύτερο τη short period (αφού έχει πολύ μεγαλύτερη ιδιοσυχνότητα). Ακολουθώντας τη μεθοδολογία προηγούμενων κεφαλαίων μπορούμε να καταλήξουμε στο ότι:
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    Καθώς και:
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    Από τα αποτελέσματα αυτά γίνεται φανερό ότι εκείνο που χρειάζεται διόρθωση είναι η απόσβεση της κίνησης short period που κρίνεται ανεπαρκής. Στη συνέχεια, θα εξετάσουμε περιπτώσεις ανάδρασης.


    



    Ανάδραση γωνίας πρόνευσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνίας πρόνευσης ως προς τη γωνία του πηδαλίου ανόδου-καθόδου είναι:
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    Για να εξετάσουμε την επίδραση της ανάδρασης με κέρδος Κ, θα πρέπει να δημιουργήσουμε τον γεωμετρικό τόπο ριζών. Για όλα τα παραδείγματα αυτού του κεφαλαίου, για τη δημιουργία του γεωμετρικού τόπου ριζών χρησιμοποιείται το λογισμικό Matlab®.


    Έτσι, έχουμε:
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    Παράδειγμα 8.1α Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Οι πόλοι ανοικτού βρόχου που βρίσκονται αριστερά στο γράφημα είναι οι πόλοι ανοικτού βρόχου της short period. Παρατηρούμε ότι όσο αυξάνεται το κέρδος Κ της ανάδρασης, τόσο η απόσβεση της κίνησης μειώνεται και το αεροπλάνο γίνεται λιγότερο ευσταθές. Η ανάδραση σε γωνία πρόνευσης δεν έχει την απαιτούμενη επίδραση στην κίνηση short period.


    



    Εάν επικεντρώσουμε στους πόλους που βρίσκονται κοντά στην αρχή των αξόνων, μπορούμε να μελετήσουμε την επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση phugoid.
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    Παράδειγμα 8.1β Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι, ενώ η ιδιοσυχνότητα παραμένει σχεδόν σταθερή, ο συντελεστής απόσβεσης αυξάνεται σημαντικά (σε βαθμό που έπειτα από κάποια τιμή του Κ οι πόλοι κλειστού βρόχου γίνονται πραγματικοί) και έτσι αυξάνεται και η ευστάθεια της κίνησης. Επειδή, όμως, το βασικό μας πρόβλημα ήταν η κίνηση short period, συμπεραίνουμε τελικώς ότι η ανάδραση γωνίας πρόνευσης δεν λειτουργεί αποτελεσματικά στην προσθήκη τεχνητής ευστάθειας.


    



    Ανάδραση γωνιακής ταχύτητας πρόνευσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνιακής ταχύτητας πρόνευσης ως προς τη γωνία του πηδαλίου ανόδου καθόδου είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών αυτή τη φορά είναι ο εξής:
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    Παράδειγμα 8.1γ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Παρατηρούμε ότι όσο αυξάνεται το κέρδος Κ της ανάδρασης η απόσβεση της κίνησης short period αυξάνεται και το αεροπλάνο γίνεται περισσότερο ευσταθές. Μπορεί, μάλιστα, να υπολογισθεί από το λογισμικό ότι αρκεί μια ανάδραση με τιμή κέρδους Κ = 0,3 για να αυξηθεί ο συντελεστής απόσβεσης σε ικανοποιητικά επίπεδα.


    



    Εάν επικεντρώσουμε στους πόλους που βρίσκονται κοντά στην αρχή των αξόνων, μπορούμε να μελετήσουμε την επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση phugoid.
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    Παράδειγμα 8.1δ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι καθώς αυξάνεται το κέρδος ανάδρασης, οι πόλοι μετακινούνται προς το δεξιό μιγαδικό ημιεπίπεδο. Αυτή η επίπτωση όμως δεν είναι τόσο σημαντική, αφενός γιατί (όπως γνωρίζουμε) η phugoid μπορεί να είναι μια κίνηση με οριακή αστάθεια χωρίς να δημιουργεί ιδιαίτερα προβλήματα στον πιλότο, αφετέρου διότι αν κάναμε τους κατάλληλους υπολογισμούς θα παρατηρούσαμε ότι για Κ = 0,3 η επίδραση στους πόλους είναι μηδαμινή. Συνοψίζοντας, η ανάδραση γωνιακής ταχύτητας πρόνευσης αυξάνει την ευστάθεια της κίνησης short period.


    



    Ανάδραση οριζόντιας ταχύτητας


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της οριζόντιας ταχύτητας ως προς τη γωνία του πηδαλίου ανόδου καθόδου είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών αυτή τη φορά είναι ο εξής:
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    Παράδειγμα 8.1ε Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Για τη short period, αρχικά, καθώς αυξάνεται το κέρδος ανάδρασης, η ιδιοσυχνότητα αυξάνεται αλλά η απόσβεση μειώνεται. Στη συνέχεια, όμως, για μεγάλες τιμές του Κ (μη ρεαλιστικές), η απόσβεση αρχίζει και αυξάνεται μέχρι το σημείο που οι πόλοι της κίνησης γίνονται πραγματικοί.


    



    Εάν επικεντρώσουμε κατάλληλα, μπορούμε να μελετήσουμε την επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση phugoid.
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    Παράδειγμα 8.1στ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι τόσο η ιδιοσυχνότητα όσο και η απόσβεση της κίνησης αυξάνονται με γρήγορο ρυθμό.


    Συνοπτικά, λοιπόν, για να έχουμε κάποια βελτίωση στην απόσβεση της short period (που είναι και η πιο σημαντική κίνηση), θα πρέπει να έχουμε πολύ μεγάλες (μη ρεαλιστικές) τιμές ανάδρασης. Από την άλλη, με ελάχιστη ανάδραση μπορούμε να επιφέρουμε σημαντική βελτίωση στα χαρακτηριστικά της phugoid.


    



    Ανάδραση γωνίας προσβολής


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνίας προσβολής ως προς τη γωνία του πηδαλίου ανόδου-καθόδου είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών αυτή τη φορά είναι ο εξής:
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    Παράδειγμα 8.1ζ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Το βασικότερο χαρακτηριστικό της επίδρασης στην κίνηση short period είναι η ραγδαία αύξηση της ιδιοσυχνότητας. Η ιδιοσυχνότητα συνδέεται άμεσα με τον βαθμό της στατικής διαμήκους ευστάθειας του αεροσκάφους. Σε πολλά σύγχρονα στρατιωτικά αεροσκάφη, τα οποία έχουν στατική αστάθεια, η ανάδραση γωνίας προσβολής χρησιμοποιείται για να αυξηθεί ο βαθμός της στατικής ευστάθειας.


    



    Εάν επικεντρώσουμε στους πόλους που βρίσκονται κοντά στην αρχή των αξόνων, μπορούμε να μελετήσουμε την επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση phugoid.
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    Παράδειγμα 8.1η Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Διαπιστώνουμε ότι η επίδραση της ανάδρασης γωνίας προσβολής στην κίνηση είναι πολύ περιορισμένη. Αυτό είναι αναμενόμενο αφού κατά την κίνηση phugoid η γωνία προσβολής παραμένει σχεδόν σταθερή.


    



    8.3 Προσθήκη τεχνητής ευστάθειας στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο


    



    Στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο, καθότι οι είσοδοι που επηρεάζονται από τις μεταβλητές εξόδου είναι δυο (πηδάλια ελέγχου κλίσης και πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης), οι συνδυασμοί ανάδρασης είναι πολλοί, όπως φαίνεται και στο παρακάτω σχήμα.
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    Σχήμα 8.2 Ανάδραση στο εγκάρσιο επίπεδο


    



    Πιο συγκεκριμένα, έχουμε τη δυνατότητα επηρεασμού της θέσης των δυο εισόδων μέσω της γωνίας πλευρικής ολίσθησης, της γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού, της γωνίας διατοιχισμού, της γωνιακής ταχύτητας εκτροπής και της γωνίας εκτροπής .


    



    Για την εγκάρσια-πορειακή περίπτωση, είναι ακόμα πιο έντονη η επίδραση των συνθηκών πτήσης και του σχεδιασμού του αεροσκάφους, κάτι που καθιστά σχεδόν αδύνατη την εξαγωγή γενικών συμπερασμάτων. Για να πραγματοποιηθεί μια σωστή ανάλυση θα πρέπει η κάθε περίπτωση να μελετάται ξεχωριστά. Στο επόμενο παράδειγμα θα εξετάσουμε την επίδραση της ανάδρασης κάποιων βασικών εξόδων στη δυναμική του αεροσκάφους.


    



    Παράδειγμα (Τα δεδομένα των συναρτήσεων μεταφοράς είναι από την πηγή: Cook, 2007)


    



    Στρατιωτικό αεροσκάφος εκτελεί πτήση στα επίπεδο της θάλασσας στα 0,8 Mach.


    Να εξεταστεί η επίδραση ανάδρασης της γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού και εκτροπής στις δυο εισόδους στη συμπεριφορά του αεροσκάφους. Δίνεται ότι:


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    Λύση:


    



    Είναι προφανές ότι το τριώνυμο αφορά την κίνηση Dutch roll, το πρώτο διώνυμο τη spiral (αφού η ρίζα βρίσκεται στο δεξιό ημιεπίπεδο και γνωρίζουμε ότι η κίνηση αυτή πολύ συχνά είναι ασταθής) και το δεύτερο διώνυμο την κίνηση roll subsidence. Ακολουθώντας τη μεθοδολογία προηγούμενων κεφαλαίων βρίσκουμε ότι:
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    Η σταθερά χρόνου για την κίνηση roll subsidence είναι:
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    Η κίνηση spiral είναι ασταθής.


    



    Εάν χρησιμοποιήσουμε τα κριτήρια πτητικών ικανοτήτων που αναπτύξαμε σε προηγούμενο κεφάλαιο, θα παρατηρήσουμε ότι οι πτητικές ικανότητες για όλες τις κινήσεις είναι επιπέδου 1. Ενδείκνυται, παρ’ όλα αυτά, η χρήση ανάδρασης για να βελτιωθούν περαιτέρω οι ικανότητες αυτές.


    



    Ανάδραση γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού στη γωνία πηδαλίων ελέγχου κλίσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού ως προς τη γωνία των πηδαλίων ελέγχου κλίσης είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών είναι:
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    Παράδειγμα 8.2α Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Οι μιγαδικοί πόλοι είναι της κίνησης Dutch roll, ο πραγματικός πόλος κοντά στο -4 είναι της roll subsidence, ενώ ο πόλος κοντά στην αρχή των αξόνων είναι της spiral. Παρατηρούμε ότι η κίνηση roll subsidence γίνεται πολύ πιο ευσταθής, ενώ η Dutch roll δεν επηρεάζεται σχεδόν καθόλου διότι οι ρίζες του τριωνύμου στον παρονομαστή απαλείφονται από ρίζες του αριθμητή.


    



    Εάν επικεντρώσουμε κοντά στην αρχή των αξόνων, μπορούμε να μελετήσουμε την επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση spiral.
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    Διαπιστώνουμε ότι η κίνηση spiral επηρεάζεται σε πολύ μικρό βαθμό και η ρίζα μετακινείται προς τα αριστερά. Επιγραμματικά, λοιπόν, η ανάδραση σε γωνιακή ταχύτητα διατοιχισμού στα πηδάλια ελέγχου κλίσης κυρίως αυξάνει την ευστάθεια της κίνησης roll subsidence.


    



    Ανάδραση γωνιακής ταχύτητας εκτροπής στη γωνία πηδαλίων ελέγχου κλίσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνιακής ταχύτητας εκτροπής ως προς τη γωνία των πηδαλίων ελέγχου κλίσης είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών είναι:


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα 8.2β Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Για τη Dutch roll βλέπουμε ότι οι πόλοι της κίνησης κινούνται προς διεύθυνση τέτοια που αυξάνεται το περιθώριο ευστάθειας, καθώς αυξάνεται το κέρδος ανάδρασης. Οι πραγματικοί πόλοι συμπεριφέρονται ως εξής: Ο πόλος της roll subsidence μετακινείται προς τα δεξιά, ενώ αυτός της spiral μετακινείται προς την αντίθετη κατεύθυνση. Για πολύ μεγάλες (μη ρεαλιστικές) τιμές του Κ οι δυο κινήσεις συγχωνεύονται σε μια ταλάντωση με δυο μιγαδικούς πόλους. Στην πραγματικότητα, πάντως, αυτού του είδους η ανάδραση δεν χρησιμοποιείται συχνά στα αεροσκάφη.


    



    Ανάδραση γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού στο πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνιακής ταχύτητας διατοιχισμού ως προς το πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών είναι:
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    Παράδειγμα 8.2γ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Η κίνηση που επηρεάζεται περισσότερο είναι η roll subsidence, η ρίζα της οποίας μετακινείται προς τα αριστερά. Η κίνηση Dutch roll επηρεάζεται κι εκείνη θετικά με μια ραγδαία αύξηση του συντελεστή απόσβεσης. Τέλος, η κίνηση spiral δεν επηρεάζεται από αυτού του είδους την ανάδραση.


    



    Ανάδραση γωνιακής ταχύτητας εκτροπής στο πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης


    



    Η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνιακής ταχύτητας εκτροπής ως προς το πηδάλιο ελέγχου διεύθυνσης είναι:
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    Ο γεωμετρικός τόπος ριζών είναι:
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    Παράδειγμα 8.2δ Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Η κίνηση roll subsidence ουσιαστικά δεν επηρεάζεται από αυτού του είδους την ανάδραση. Η κίνηση που επηρεάζεται περισσότερο είναι η Dutch roll, οι ρίζες της οποίας μετακινούνται προς τα αριστερά αυξάνοντας το περιθώριο ευστάθειας. Η ανάδραση γωνιακής ταχύτητας εκτροπής στη γωνία του πηδαλίου διεύθυνσης είναι ο πιο συνηθισμένος τρόπος βελτίωσης των χαρακτηριστικών ευστάθειας της Dutch roll και το σχετικό ΣΑΕ ονομάζεται «yaw damper» (αποσβεστήρας εκτροπής).


    



    Τέλος, επικεντρώνοντας κοντά στην αρχή των αξόνων, παρατηρούμε ότι η επίδραση της ανάδρασης στην κίνηση spiral είναι θετική αφού εκείνη γίνεται πιο ευσταθής.
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    Παράδειγμα 8.2ε Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Τα παραπάνω δεν αποτελούν μια πλήρη ανάλυση προσθήκης τεχνητής ευστάθειας στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο. Προσφέρουν, όμως, στον αναγνώστη τη δυνατότητα να λάβει μια ιδέα για τον τρόπο βελτίωσης των σχετικών χαρακτηριστικών.


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε, κυρίως μέσα από συγκεκριμένα παραδείγματα, την επίδραση της προσθήκης τεχνητής ευστάθειας στα αεροσκάφη για βελτίωση των πτητικών τους ικανοτήτων. Στο επόμενο κεφάλαιο θα παρουσιάσουμε τον σχεδιασμό απλών αυτόματων πιλότων.
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    Κεφάλαιο 9: Σχεδιασμός αυτόματων πιλότων


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να αντιλαμβάνονται τις βασικές αρχές λειτουργίας ενός αυτόματου πιλότου


      	Να είναι σε θέση να πραγματοποιούν μελέτη απλών αυτόματων πιλότων μετατόπισης


      	Να γνωρίζουν τον τρόπο λειτουργίας και σχεδίασης του συστήματος ILS

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι η εξοικείωση με τις βασικές έννοιες της θεωρίας αυτόματου ελέγχου όπως αυτές παρουσιάστηκαν στο Κεφάλαιο 7.

  


  
    9.1 Γενικά


    



    Η δεύτερη χρήση των ΣΑΕ στα αεροσκάφη, μετά την προσθήκη τεχνητής ευστάθειας, είναι η υλοποίηση αυτόματων πιλότων (βλ. π.χ.,Blakelock, 1991,Cook, 2007,Nelson, 1997). Με απλά λόγια, ένα σύστημα ΣΑΕ σχεδιάζεται έτσι, ώστε το αεροσκάφος να εκτελεί προκαθορισμένες εντολές με τρόπο αυτόματο, χωρίς ουσιαστική ανθρώπινη παρέμβαση. Οι εντολές αυτές μπορεί να αρχίζουν από έναν απλό καθορισμό μιας παραμέτρου της πτήσης (π.χ. κλίσης, ταχύτητας, ύψους), μέχρι τον ορισμό και την εκτέλεση της πλήρους πορείας του αεροσκάφους κατά τη διάρκεια μιας πτήσης.


    



    Οι πρώτοι αυτόματοι πιλότοι σχεδιάστηκαν λίγα μόλις χρόνια μετά τις επιτυχημένες πτήσεις των αδερφών Wright και χρησιμοποιούνταν στον καθορισμό της κλίσης του αεροσκάφους. Οι αυτόματοι πιλότοι αυτού του είδους ονομάζονται αυτόματοι πιλότοι μετατόπισης (displacement autopilots) και, λόγω της ευκολίας στην κατανόηση λειτουργίας τους, είναι το είδος αυτόματου πιλότου στο οποίο θα επικεντρωθούμε σε αυτό το σύγγραμμα.


    



    Επιγραμματικά μπορούμε να πούμε ότι η βασική λειτουργία τους είναι η εξής: Η κλίση του αεροσκάφους (σε πρόνευση, διατοιχισμό ή εκτροπή) λαμβάνεται από τον κατάλληλο αισθητήρα (π.χ. ένα γυροσκόπιο) και συγκρίνεται με την επιθυμητή κλίση (που έχει ορίσει ο πιλότος). Από τη σύγκριση αυτή δημιουργείται ένα σήμα σφάλματος το οποίο χρησιμοποιείται για να κινήσει τις απαραίτητες επιφάνειες ελέγχου (μέσω σερβομηχανισμών) κατά τέτοιο τρόπο ώστε το σφάλμα να μειωθεί. Το λειτουργικό διάγραμμα βαθμίδων ενός αυτόματου πιλότου μετατόπισης παρουσιάζεται στο παρακάτω σχήμα (παρουσιάζονται μαζί οι δυο περιπτώσεις ελέγχου πρόνευσης και διατοιχισμού).
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    Σχήμα 9.1 Διάγραμμα αυτόματου πιλότου μετατόπισης για έλεγχο κλίσης πρόνευσης ή διατοιχισμού


    



    Στις επόμενες ενότητες του κεφαλαίου θα παρουσιάσουμε παραδείγματα αυτόματων πιλότων μετατόπισης, προκειμένου ο αναγνώστης να λάβει μια ιδέα για τις βασικές αρχές σχεδίασης των συστημάτων αυτών.


    



    9.2 Αυτόματος πιλότος ορισμού πρόνευσης


    



    Ο ορισμός της κλίσης πρόνευσης του αεροσκάφους αποτελεί έναν από τους πιο συνηθισμένους τρόπους χρήσης αυτόματων πιλότων μετατόπισης. Στο σχήμα που ακολουθεί παρουσιάζεται μια χαρακτηριστική περίπτωση ενός τέτοιου συστήματος (για τα δεδομένα, βλ. Nelson, 1997).
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    Σχήμα 9.2 Δομικό διάγραμμα αυτόματου πιλότου ορισμού πρόνευσης


    



    Σε αυτή την περίπτωση, η γωνία πρόνευσης θ μετριέται από ένα γυροσκόπιο και συγκρίνεται με την επιθυμητή γωνία πρόνευσης θc. Στη συνέχεια, το σήμα σφάλματος που δημιουργείται χρησιμοποιείται ως είσοδος σε έναν σερβομηχανισμό κίνησης του πηδαλίου ανόδου-καθόδου. Ο σερβομηχανισμός κινεί το πηδάλιο κι έτσι το αεροσκάφος μετακινείται λαμβάνοντας μια νέα θέση πρόνευσης, πιο κοντά στην επιθυμητή. Αυτού του είδους η διαδικασία συντελείται έως ότου το αεροσκάφος αποκτήσει κλίση ίση (ή τουλάχιστον πολύ κοντά) με την επιθυμητή.


    



    Στο Σχήμα 9.2 παρουσιάζεται ο αυτόματος πιλότος για ένα αεροσκάφος business jet (τα στοιχεία για τις συναρτήσεις μεταφοράς είναι από την πηγή: Nelson, 1997). Το πρώτο κουτάκι αντιπροσωπεύει τη συνάρτηση μεταφοράς του σερβομηχανισμού. Όπως γίνεται αντιληπτό, χρησιμοποιούμε ένα απλό μοντέλο συστήματος 1ης τάξης. Πιο συγκεκριμένα, η συνάρτηση μεταφοράς είναι:
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    όπου


    [image: ]είναι ο μετασχηματισμός Laplace της γωνίας του πηδαλίου ανόδου-καθόδου


    [image: ] ο μετασχηματισμός Laplace της τάσης από το σήμα σφάλματος (δηλαδή της εισόδου στον σερβομηχανισμό)


    



    Από το παραπάνω συμπεραίνουμε ότι η σταθερά χρόνου του σερβομηχανισμού για αυτή την περίπτωση είναι 0,1 s.


    



    Το δεύτερο κουτάκι αντιπροσωπεύει τη δυναμική του αεροσκάφους και συγκεκριμένα, για απλούστευση του προβλήματος, μόνο της κίνησης short period. Για να μελετήσουμε τα χαρακτηριστικά του συστήματος κλειστού βρόχου θα πρέπει να δημιουργήσουμε τον γεωμετρικό τόπο ριζών, κατά τα πρότυπα του προηγούμενου κεφαλαίου.


    



    [image: ]


    



    


    Σχήμα 9.3 Γεωμετρικός τόπος ριζών αυτόματου πιλότου ορισμού πρόνευσης


    



    Παρατηρούμε ότι όσο αυξάνεται το κέρδος ανάδρασης οι πόλοι της κίνησης short period μετακινούνται προς τα δεξιά και το σύστημα γίνεται ασταθές. Είναι προφανές ότι μια τέτοια κατάσταση δεν είναι αποδεκτή και θα πρέπει να βρεθεί κάποιος τρόπος βελτίωσης της ευστάθειας.


    



    Μια τέτοια μέθοδος είναι η προσθήκη εσωτερικού βρόχου ανάδρασης, όπως φαίνεται στο Σχήμα 9.4.
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    Σχήμα 9.4 Δομικό διάγραμμα αυτόματου πιλότου ορισμού πρόνευσης με εσωτερικό βρόχο


    



    Όπως παρατηρούμε, σε αυτή την περίπτωση, πέρα από την ανάδραση της γωνίας πρόνευσης, έχουμε και ανάδραση γωνιακής ταχύτητας κι έτσι καλούμαστε να επιλέξουμε δυο κέρδη ανάδρασης. Ο τρόπος επιλογής είναι ο εξής: Μέσω του γεωμετρικού τόπου ριζών του εσωτερικού βρόχου επιλέγουμε ένα κέρδος ανάδρασης Κb. Στη συνέχεια, αφού μετασχηματίσουμε τον εσωτερικό βρόχο σε μια συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου, δημιουργούμε τον γεωμετρικό τόπο ριζών για τον εξωτερικό βρόχο, από τον οποίο μπορούμε να υπολογίσουμε ένα κέρδος ανάδρασης Κa. Η διαδικασία αυτή μπορεί να χρειαστεί να επαναληφτεί αρκετές φορές μέχρι το αεροσκάφος να έχει την επιθυμητή συμπεριφορά.


    



    9.3 Αυτόματος πιλότος ορισμού διατοιχισμού


    



    Μια ακόμα συνηθισμένη εφαρμογή αυτόματου πιλότου μετατόπισης είναι ο έλεγχος της γωνίας διατοιχισμού του αεροσκάφους Τις περισσότερες φορές, μάλιστα, επιθυμούμε η τιμή της γωνίας να είναι μηδενική, το αεροσκάφος, δηλαδή, να πετά χωρίς κλίση. Στο σχήμα που ακολουθεί παρουσιάζεται μια χαρακτηριστική περίπτωση ενός τέτοιου συστήματος (τα στοιχεία για τις συναρτήσεις μεταφοράς είναι από την πηγή: Nelson, 1997 και πιο συγκεκριμένα Lδα = 11,4 , Lp = -1,4).
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    Σχήμα 9.5 Δομικό διάγραμμα αυτόματου πιλότου ορισμού διατοιχισμού


    



    Για μια ακόμη φορά η πρώτη βαθμίδα αντιπροσωπεύει τον σερβομηχανισμό κίνησης της επιφάνειας ελέγχου (αυτή τη φορά των πηδαλίων ελέγχου κλίσης). Το δεύτερο κουτάκι αντιπροσωπεύει τη δυναμική του αεροσκάφους γύρω από τον άξονα διατοιχισμού και πιο συγκεκριμένα την κίνηση roll subsidence. Για να επιλέξουμε το κέρδος ανάδρασης Κ θα πρέπει να δημιουργήσουμε τον γεωμετρικό τόπο ριζών.
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    Σχήμα 9.6 Γεωμετρικός τόπος ριζών αυτόματου πιλότου ελέγχου διατοιχισμού


    



    Παρατηρούμε ότι οι δυο πόλοι που σχετίζονται με τη δυναμική του αεροσκάφους συγκλίνουν και για μεγάλες τιμές του κέρδους ανάδρασης διασπώνται σε δυο μιγαδικούς πόλους που γρήγορα γίνονται ασταθείς. Είναι φανερό ότι το σύστημα μπορεί να λειτουργήσει σωστά μόνο για μικρές τιμές του Κ. Επιλέγοντας π.χ. Κ = 0,7, η απόκριση του αεροσκάφους για επιθυμητή κλίση 1 μοίρα είναι η ακόλουθη:
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    Σχήμα 9.7 Βηματική απόκριση αυτόματου πιλότου διατοιχισμού


    



    Παρατηρούμε ότι το αεροσκάφος πιάνει την επιθυμητή τιμή διατοιχισμού έπειτα από 4 s και σταθεροποιείται σε αυτή έπειτα από περίπου 8 s.


    



    Παράδειγμα


    



    Το αεροσκάφος των αδερφών Wright ήταν ασταθές στο διάμηκες επίπεδο. Πιο συγκεκριμένα, η συνάρτηση μεταφοράς ανοικτού βρόχου της γωνίας πρόνευσης ως προς τη γωνία του πηδαλίου ανόδου-καθόδου ήταν:
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    Να εξεταστεί η βηματική απόκριση ανοικτού βρόχου (είσοδος μοναδιαίο βήμα). Στη συνέχεια να σχεδιαστεί ένας απλός αυτόματος πιλότος μετατόπισης για τη βελτίωση της απόκρισης του αεροσκάφους.


    



    Λύση:


    



    Οι πόλοι του συστήματος ανοικτού βρόχου (υπολογισμένοι με χρήση λογισμικού πακέτου), είναι οι εξής:


    



    s = –0,36 + 1.14j


    s = –0,36 – 1,14j


    s = –7,49


    s = 1,59


    



    Παρατηρούμε ότι ο τελευταίος πόλος βρίσκεται στο δεξιό μιγαδικό ημιεπίπεδο.


    



    Με το κατάλληλο λογισμικό (π.χ. Matlab®) μπορούμε να δημιουργήσουμε το γράφημα της βηματικής απόκρισης ανοικτού βρόχου.
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    Παράδειγμα 9.1α Βηματική απόκριση


    



    Όπως είναι αναμενόμενο το αεροσκάφος είναι ασταθές και η γωνία πρόνευσης τείνει στο άπειρο.


    



    Για να δημιουργήσουμε έναν αυτόματο πιλότο καθορισμού της γωνίας πρόνευσης θα πρέπει να κλείσουμε τον βρόχο με ανάδραση της συγκεκριμένης μεταβλητής. Δημιουργώντας τον γεωμετρικό τόπο ριζών μπορούμε να αποκτήσουμε μια ιδέα για το πώς θα επηρεασθούν οι πόλοι του συστήματος.
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    Παράδειγμα 9.1β Γεωμετρικός τόπος ριζών


    



    Παρατηρούμε ότι ο πόλος που βρίσκεται δεξιά, όσο αυξάνεται το κέρδος ανάδρασης μετακινείται προς τα αριστερά και περνάει στο αριστερό μιγαδικό ημιεπίπεδο. Οι δυο μιγαδικοί πόλοι στην αρχή μετακινούνται προς τα δεξιά, αλλά στη συνέχεια επιστρέφουν στην περιοχή της ευστάθειας. Έτσι, γνωρίζουμε ότι από κάποια τιμή του Κ και πάνω, το σύστημα γίνεται συνολικά ευσταθές.


    



    Έτσι, π.χ., εάν υπολογίσουμε την απόκριση κλειστού βρόχου για επιθυμητή είσοδο 1 μοίρα και με Κ = 2, έχουμε:
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    Παράδειγμα 9.1γ Βηματική απόκριση


    



    Παρατηρούμε ότι το αεροσκάφος με την προσθήκη του αυτόματου πιλότου (στην προκειμένη περίπτωση ανάδρασης γωνίας πρόνευσης με κέρδος ανάδρασης Κ = 2), έχει γίνει ευσταθές και σταθεροποιείται πολύ κοντά στην επιθυμητή τιμή κλίσης (στην προκειμένη περίπτωση, στη 1 μοίρα). Αξίζει να τονισθεί ότι ο σχεδιασμός του αυτόματου πιλότου στο συγκεκριμένο παράδειγμα είναι ιδιαίτερα απλός και στην πραγματικότητα μπορούν να χρησιμοποιηθούν τεχνικές πιο εξελιγμένες για τη μεγαλύτερη βελτίωση της δυναμικής συμπεριφοράς (βλ. Nelson, 1997).


    



    9.4 Σύστημα ILS


    



    Οι αυτόματοι πιλότοι που χρησιμοποιούνται στα σύγχρονα αεροσκάφη έχουν συχνά πολύ πιο περίπλοκο σχεδιασμό από τους πολύ απλούς αυτόματους πιλότους μετατόπισης που έχουμε εξετάσει ως τώρα. Στην τελευταία αυτή ενότητα του κεφαλαίου θα παρουσιάσουμε επιγραμματικά μια τέτοια περίπτωση.


    



    Το Instrument Landing System (ILS) είναι ένα σύστημα που επιτρέπει στον πιλότο να προσγειώσει με ασφάλεια το αεροσκάφος ακόμα και κάτω από αντίξοες καιρικές συνθήκες, όταν η ορατότητά μπορεί να είναι περιορισμένη. Μέσω ραδιοκυμάτων που εκπέμπονται από πομπούς εγκατεστημένους στο αεροδρόμιο, αποστέλλονται στον πιλότο οδηγίες για τη σωστή πλοήγηση του αεροσκάφους στο διάμηκες και στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο. Σε πολλά αεροσκάφη οι οδηγίες αυτές διοχετεύονται απευθείας σε έναν αυτόματο πιλότο, ο οποίος καθοδηγεί τα όργανα χωρίς την ανθρώπινη παρέμβαση.


    



    Ένα σύστημα ILS αποτελείται από δύο ανεξάρτητα υποσυστήματα: το localiser, που καθοδηγεί το αεροσκάφος στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο (δεξιά αριστερά), και το glide slope, που το καθοδηγεί στο διάμηκες επίπεδο (άνω κάτω). Το localizer είναι μια συστοιχία κεραιών που συνήθως βρίσκεται πέρα από την πλευρά προσέγγισης του διαδρόμου προσγείωσης. Οι κεραίες του υποσυστήματος εκπέμπουν δυο σήματα σε ένα από τα 40 κανάλια του ILS. Το ένα σήμα είναι διαμορφωμένο στα 90 Hz και το άλλο στα 150 Hz. Κάθε κεραία εκπέμπει μια στενή δέσμη, μία προς τα αριστερά του άξονα του διαδρόμου και μία προς τα δεξιά του. Με απλά λόγια, ο δέκτης του localizer στο αεροσκάφος μετρά τη διαφορά στην ένταση των δυο σημάτων. Εάν υπάρχει μια υπεροχή είτε του σήματος των 90 Hz ή των 150 Hz, τότε το αεροσκάφος βρίσκεται μακριά από τον κεντρικό άξονα. Στο πιλοτήριο, το όργανο που σχετίζεται με το ILS δείχνει ότι το αεροσκάφος πρέπει να πετάξει είτε προς τα αριστερά είτε προς τα δεξιά για να διορθώσει το λάθος και να βρεθεί στο κέντρο του διαδρόμου. Αν η διαφορά της έντασης των δυο σημάτων είναι μηδέν, τότε το αεροσκάφος βρίσκεται πάνω στον άξονα του διαδρόμου και δεν χρειάζεται κάποια διορθωτική κίνηση.


    



    Το glide slope χρησιμοποιεί μια συστοιχία κεραιών τοποθετημένων κοντά στον διάδρομο προσγείωσης. Το σήμα μεταδίδεται σε μια φέρουσα συχνότητα χρησιμοποιώντας μία τεχνική παρόμοια με εκείνη του localizer.


    



    Σχηματική αναπαράσταση της λειτουργίας των δυο υποσυστημάτων του ILS παρουσιάζεται στο παρακάτω σχήμα.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 9.8 Λειτουργία των υποσυστημάτων του ILS


    [image: ]


    



    Σχήμα 9.9 Όργανο πιλοτηρίου ILS


    



    Στο Σχήμα 9.9 παρουσιάζεται το όργανο ILS όπως αυτό φαίνεται στο πιλοτήριο. Για να βρεθεί το αεροσκάφος στη σωστή πορεία προσγείωσης θα πρέπει τα δυο ίχνη να τέμνονται στο κέντρο του οργάνου.


    



    Όπως προαναφέραμε, σε πολλά σύγχρονα αεροσκάφη αυτή η διαδικασία πραγματοποιείται από έναν αυτόματο πιλότο. Η πλήρης ανάλυση του σχεδιασμού ενός τέτοιου αυτόματου συστήματος ξεφεύγει από τους σκοπούς αυτού του συγγράμματος (για περισσότερες λεπτομέρειες βλ. Nelson, 1997). Μπορούμε, όμως, επιγραμματικά να δούμε τη χρήση, π.χ., του localizer στην αυτόματη πλοήγηση του αεροσκάφους στην πορεία καθόδου.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 9.10 Πορεία καθόδου του αεροσκάφους


    



    Εάν το αεροσκάφος αποκλίνει από τον άξονα του διαδρόμου κατά γωνία Γ, τότε ο στόχος του αυτόματου πιλότου θα είναι ο μηδενισμός της γωνίας. Με άλλα λόγια, ως επιθυμητή είσοδο στο ΣΑΕ, δίνεται Γ = 0. Το δομικό διάγραμμα θα ακολουθεί σε γενικές γραμμές τον σχεδιασμό που παρουσιάστηκε στο Σχήμα 9.2 για τον αυτόματο πιλότο ελέγχου πρόνευσης.


    



    Επειδή η γεωμετρία του προβλήματος είναι πιο περίπλοκη, είναι προφανές ότι το εσωτερικό μέρος του βρόχου θα είναι και αυτό πιο περίπλοκα σχεδιασμένο. Οι γενικές αρχές, πάντως, παραμένουν οι ίδιες. Με κατάλληλους αισθητήρες μετριέται η απόκλιση Γ του αεροσκάφους από τον κεντρικό άξονα. Μέσω βρόχου ανάδρασης η τιμή της Γ συγκρίνεται με την επιθυμητή τιμή που είναι μηδέν. Στη συνέχεια δημιουργείται σήμα σφάλματος, το οποίο μετακινεί (μέσω σερβομηχανισμών) τις κατάλληλες επιφάνειες ελέγχου, έτσι ώστε το σφάλμα να μειωθεί. Η διαδικασία επαναλαμβάνεται μέχρι το σφάλμα να μηδενιστεί και το αεροσκάφος να ακολουθήσει τη σωστή πορεία.


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε τον τρόπο σχεδιασμού αυτόματων πιλότων, με έμφαση στους αυτόματους πιλότους μετατόπισης. Στο επόμενο κεφάλαιο θα πραγματοποιηθεί μια εισαγωγή σε έναν εναλλακτικό τρόπο μοντελοποίησης της κίνησης αεροσκαφών, τη μοντελοποίηση στον χώρο κατάστασης.


    



    Βιβλιογραφία


    Blakelock, J.H. (1991): Automatic Control of Aircraft and Missiles (2nd edition), Willey – Interscience


    Cook, M.V. (2007): Flight Dynamics Principles (2nd edition), Elsevier


    Nelson, R. (1997): Flight Stability and Automatic Control (2nd edition), McGraw-Hill Science/Engineering/Math

  


  
    Κεφάλαιο 10: Μοντελοποίηση στον χώρο κατάστασης


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να μοντελοποιούν απλά συστήματα με εξισώσεις κατάστασης


      	Να υπολογίζουν τους πίνακες μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης


      	Να υπολογίζουν την ελεύθερη απόκριση συστήματος στον χώρο κατάστασης

    


    
      	Να υπολογίζουν τον πίνακα συναρτήσεων μεταφοράς

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι η εξοικείωση με τη θεωρία του μετασχηματισμού Laplace και με την έννοια των απλών διαφορικών εξισώσεων.

  


  
    10.1 Γενικά


    



    Στη μέχρι στιγμής ανάλυσή μας, μελετούσαμε και επιλύαμε τα προβλήματα ΣΑΕ αεροσκαφών με τη μέθοδο του μετασχηματισμού Laplace. Η μέθοδος αυτή παρέχει μια πρακτική προσέγγιση στην ανάλυση ενός συστήματος και μέσω των δομικών διαγραμμάτων επιτρέπει την απλοποίηση σύνθετων προβλημάτων. Σε αυτό το κεφάλαιο θα παρουσιάσουμε μια εναλλακτική μέθοδο μοντελοποίησης, μέσω ενός συστήματος διαφορικών εξισώσεων πρώτης τάξης, μια μέθοδος που έχει κι αυτή τα δικά της πλεονεκτήματα (βλ. π.χ.,Melsa, 1992,Βελώνη, 1997).


    



    10.2 Διαμόρφωση εξισώσεων χώρου κατάστασης


    



    Η γενική μορφή των εξισώσεων κατάστασης ενός συστήματος είναι:


    



    [image: ]


    



    Ή σε μορφή πινάκων:


    



    [image: ]


    



    όπου


    [image: ] είναι οι μεταβλητές κατάστασης


    



    [image: ] είναι οι παράγωγοι των μεταβλητών κατάστασης (ως προς τον χρόνο)


    



    [image: ] είναι οι είσοδοι του συστήματος


    



    Πιο συνοπτικά έχουμε:


    



    [image: ]


    (10.1)


    



    Η εξίσωση 10.1 ονομάζεται εξίσωση κατάστασης.


    



    Στη γενική περίπτωση, οι έξοδοι του συστήματος συνδέονται με τις μεταβλητές κατάστασης μέσω της εξίσωσης εξόδου:


    



    [image: ]


    (10.2)


    όπου


    [image: ] πίνακας κατάστασης


    



    [image: ] πίνακας εισόδου


    



    [image: ] πίνακας εξόδου


    



    [image: ] απευθείας πίνακας


    



    [image: ] διάνυσμα n μεταβλητών κατάστασης


    



    [image: ] διάνυσμα m μεταβλητών εισόδου


    



    [image: ] διάνυσμα r μεταβλητών εξόδου


    



    Τονίζεται ότι όσον αφορά εφαρμογές σχετικές με τη δυναμική και τον έλεγχο αεροσκαφών, συνήθως έχουμε [image: ].


    



    Για να χρησιμοποιήσουμε τη μέθοδο του χώρου κατάστασης, θα πρέπει να επιλέξουμε ένα κατάλληλο σύνολο μεταβλητών, έτσι ώστε να μπορεί να μοντελοποιηθεί το πρόβλημα σε ένα σύστημα n εξισώσεων πρώτης τάξης. Οι μεταβλητές κατάστασης (state variables) προσδιορίζουν τη μελλοντική συμπεριφορά ενός συστήματος, όταν μας είναι γνωστά η παρούσα κατάσταση του συστήματος, οι εξισώσεις που περιγράφουν τη δυναμική του καθώς και τα σήματα εισόδου.


    



    Εάν πάρουμε, για παράδειγμα, ένα σύστημα ελατηρίου-μάζας που φαίνεται στο παρακάτω σχήμα, οι μεταβλητές κατάστασης που μπορούν να περιγράψουν πλήρως την κατάσταση του συστήματος είναι η θέση και η ταχύτητα της μάζας Μ. Έτσι θέτουμε:


    



    



    [image: ]


    όπου


    [image: ] είναι οι μεταβλητές κατάστασης


    



    [image: ]είναι η θέση της μάζας.


    



    [image: ]


    



    Σχήμα 10.1 Σύστημα ελατηρίου-μάζας


    



    Η διαφορική εξίσωση που περιγράφει τη δυναμική του συστήματος είναι 2ης τάξης:


    



    [image: ]


    



    όπου


    Μ η μάζα του σώματος (kg)


    



    b η σταθερά απόσβεσης (kg/s)


    



    k η σταθερά ελατηρίου (N/m)


    



    u(t) η είσοδος (δύναμη) (N)


    



    Αντικαθιστώντας με τις μεταβλητές κατάστασης έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Έτσι, μπορούμε τελικώς να περιγράψουμε το σύστημα ελατηρίου-μάζας με ένα σύστημα δύο διαφορικών εξισώσεων 1ης τάξης:


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα


    



    Η εξίσωση κίνησης ενός συστήματος ελατηρίου-μάζας είναι:


    



    [image: ]


    



    Να μοντελοποιηθεί το σύστημα στον χώρο κατάστασης με μεταβλητές κατάστασης τη θέση και την ταχύτητα της μάζας και με έξοδο τη θέση της.


    



    Λύση:


    



    Ορίζουμε:


    



    [image: ]


    



    Έτσι, έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Δηλαδή:


    



    [image: ]


    



    Σε μορφή πινάκων έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Επίσης, αφού ως έξοδο y ορίζουμε τη θέση της μάζας:


    



    [image: ]


    



    Άρα:


    



    [image: ]


    



    Από τα παραπάνω και σύμφωνα με τις εξισώσεις 10.1 και 10.2, συμπεραίνουμε το εξής:


    



    [image: ] [image: ] [image: ] [image: ]


    



    10.3 Χρονική απόκριση στην κατάσταση χώρου


    



    Με την κατάλληλη μαθηματική ανάλυση είναι δυνατόν να δειχτεί ότι η λύση της εξίσωσης κατάστασης (10.1) είναι η εξής:


    



    [image: ]


    (10.3)


    όπου


    



    [image: ]


    



    Η τελευταία είναι μια εκθετική συνάρτηση πίνακα.


    



    Ο παραπάνω μαθηματικός τύπος μπορεί να επιλυθεί είτε με υπολογιστικές μεθόδους με τη βοήθεια ηλεκτρονικού υπολογιστή είτε χρησιμοποιώντας τον μετασχηματισμό Laplace.


    



    Στη δεύτερη περίπτωση έχουμε:
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    (10.4)


    όπου


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    Η χρονική απόκριση του συστήματος δίνεται από το εξής:


    



    [image: ]


    (10.5)


    Παρατηρούμε ότι χωρίς τη χρήση κάποιου μαθηματικού λογισμικού, η εύρεση της χρονικής απόκρισης ενός συστήματος με τη μέθοδο του χώρου κατάστασης είναι μαθηματικά επίπονη. Αυτός είναι και ο λόγος που η μοντελοποίηση στον χώρο κατάστασης συντελείται συνήθως με τη χρήση κατάλληλου λογισμικού.


    



    Η πιο απλή περίπτωση επίλυσης της εξίσωσης 10.5 είναι εάν θέσουμε την είσοδο u ίση με μηδέν. Στην περίπτωση αυτή έχουμε την ελεύθερη απόκριση του συστήματος, δηλαδή την απόκριση σε κάποιες αρχικές συνθήκες (χωρίς παρουσία εισόδων).


    



    Η 10.5 απλοποιείται τότε στην εξής μορφή:


    



    [image: ]


    (10.6)


    



    Παράδειγμα


    



    Να βρεθεί η ελεύθερη απόκριση του συστήματος,


    



    [image: ]


    



    όταν οι αρχικές συνθήκες είναι:


    



    [image: ]


    



    Λύση:


    



    Η ελεύθερη απόκριση δίνεται από το εξής:
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    Επίσης:


    [image: ]


    



    



    Έτσι, έχουμε τελικά:


    



    [image: ]


    



    Για να βρούμε τον αντίστροφο μετασχηματισμό Laplace θα πρέπει να ανάγουμε τα κλάσματα σε μερικά κλάσματα. Με την κατάλληλη μαθηματική επεξεργασία μπορούμε να δείξουμε:


    



    [image: ]


    



    Στη συνέχεια, από τους πίνακες των μετασχηματισμών Laplace (βλ., π.χ., Melsa, 1992) προκύπτει:


    



    [image: ]


    



    Έτσι:


    



    [image: ]


    



    10.3 Σχέση μεταξύ χώρου κατάστασης και συναρτήσεων μεταφοράς


    



    Παραπάνω έχουμε δείξει:


    



    [image: ]


    



    Από την παραπάνω εξίσωση, για αρχικές συνθήκες μηδέν, έχουμε:


    



    [image: ]


    (10.7)


    Επίσης, από την εξίσωση εξόδου προκύπτει:
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    Αντικαθιστώντας την εξίσωση εξόδου στην 10.7 έχουμε:


    



    [image: ]


    (10.8)


    Ο πίνακας εξόδου συνδέεται με αυτόν της εισόδου μέσω της εξής σχέσης:


    



    [image: ]


    



    όπου


    [image: ] (ο πίνακας συναρτήσεων μεταφοράς ή απλά πίνακας μεταφοράς)


    



    Ο πίνακας [image: ] είναι συνήθως μηδενικός πίνακας, οπότε:
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    (10.9)


    Επίσης:


    [image: ]


    (10.10)


    όπου:


    



    Δ(s) είναι η ορίζουσα του πίνακα (sI – A).


    



    Σημειώνεται, επίσης, το εξής:


    



    Ο G(s) είναι πίνακας συναρτήσεων μεταφοράς και άρα για σύστημα με r εξόδους και m εισόδους, θα περιέχει r * m συναρτήσεις μεταφοράς. Η ορίζουσα Δ(s) αποτελεί τη χαρακτηριστική εξίσωση του συστήματος, καθορίζοντας ουσιαστικά τη συμπεριφορά του.


    



    Παράδειγμα


    



    Για ένα κύκλωμα RLC (αντίσταση-πηνίο-πυκνωτής), οι εξισώσεις κατάστασης είναι:


    



    [image: ]


    



    όπου C είναι η χωρητικότητα του πυκνωτή, L είναι η εμπέδηση του πηνίου και R είναι η τιμή της αντίστασης.


    



    Η εξίσωση εξόδου του συστήματος είναι:


    



    [image: ]


    



    Να βρεθεί ο πίνακας συναρτήσεων μεταφοράς του συστήματος.


    



    Λύση:


    



    Πρέπει πρώτα να υπολογίσουμε τους πίνακες στη μοντελοποίηση του χώρου κατάστασης. Από την εκφώνηση του παραδείγματος μπορούμε να διαπιστώσουμε ότι:


    



    [image: ] [image: ] [image: ] [image: ]


    



    Ξέρουμε ότι αφού [image: ], ισχύει το εξής:


    



    [image: ]


    



    Αντικαθιστώντας τους πίνακες έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Σε αυτή την περίπτωση, λοιπόν, παρατηρούμε ότι ο πίνακας συναρτήσεων μεταφοράς απλοποιείται σε μια απλή συνάρτηση μεταφοράς.


    



    Σύνοψη


    



    Στο κεφάλαιο αυτό παρουσιάσαμε επιγραμματικά τη βασική θεωρία μοντελοποίησης συστημάτων στον χώρο κατάστασης. Στο επόμενο κεφάλαιο θα μελετήσουμε την εφαρμογή της μεθόδου στη μοντελοποίηση και στον έλεγχο αεροσκαφών.


    



    Βιβλιογραφία


    



    Melsa, J., Schultz, D. (1992): Linear Control Systems, McGraw-Hill College


    Βελώνη, Α. (1997): Συστήματα Αυτόματου Ελέγχου Λυμένες Ασκήσεις, Παπασωτηρίου

  


  
    Κεφάλαιο 11: Μοντελοποίηση και έλεγχος αεροσκαφών στον χώρο κατάστασης


    Μαθησιακοί στόχοι


    



    Μετά την ανάγνωση του κεφαλαίου οι φοιτητές θα είναι σε θέση:


    
      	Να εφαρμόζουν τη θεωρία της μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης στη μελέτη αεροσκαφών


      	Να χρησιμοποιούν τη μέθοδο της τοποθέτησης πόλων στον σχεδιασμό ΣΑΕ αεροσκαφών

    


    Προαπαιτούμενη γνώση


    



    Προαπαιτούμενες γνώσεις για την κατανόηση του κεφαλαίου είναι η εξοικείωση με τη θεωρία της μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης, όπως αυτή παρουσιάστηκε στο Κεφάλαιο 10.

  


  
    11.1 Γενικά


    



    Στο προηγούμενο κεφάλαιο αναπτύξαμε τη βασική θεωρία της μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης, μια –εναλλακτική στον μετασχηματισμό Laplace– μέθοδο μελέτης συστημάτων. Η μέθοδος αυτή, ιδιαίτερα μετά την ανάπτυξη υπολογιστών χαμηλού κόστους με μεγάλη υπολογιστική ισχύ, χρησιμοποιείται ευρέως στη μοντελοποίηση αεροσκαφών και των ΣΑΕ τους. Στο τελευταίο κεφάλαιο του συγγράμματος θα αναλύσουμε τον τρόπο με τον οποίο αυτό πραγματοποιείται (βλ. π.χ.,Cook, 2007,Nelson, 1997,Melsa, 1992,Βελώνη, 1997).


    


    



    11.2 Εξισώσεις κίνησης αεροσκάφους στον χώρο κατάστασης


    



    Στο προηγούμενο κεφάλαιο είχαμε καταλήξει στις δυο εξισώσεις πινάκων που μοντελοποιούν ένα σύστημα στον χώρο κατάστασης:


    



    [image: ]


    [image: ]


    



    Για να μπορέσουμε να χρησιμοποιήσουμε τα εργαλεία της συγκεκριμένης μεθόδου στη μελέτη αεροσκαφών, θα πρέπει πρώτα να μετατρέψουμε τις εξισώσεις κίνησης μικρών διαταραχών του αεροσκάφους στην παραπάνω μορφή.


    



    Ξεκινώντας από τις διαμήκεις εξισώσεις κίνησης μικρών διαταραχών, στο Κεφάλαιο 4 είχαμε καταλήξει στις εξισώσεις 4.5:


    



    [image: ]


    



    Γνωρίζουμε, επίσης, ότι:


    



    [image: ]


    



    Λαμβάνοντας υπόψη τα παραπάνω, οι διαμήκεις εξισώσεις μικρών διαταραχών μπορούν να γραφούν σε μορφή πινάκων ως:


    



    [image: ]


    (11.1)


    όπου


    [image: ]


    



    



    [image: ]
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    Έτσι, εάν θέσουμε


    



    [image: ]


    και


    



    [image: ]


    



    όπου οι [image: ]ονομάζονται συνοπτικές (concise) αεροδυναμικοί παράγωγοι ευστάθειας, γίνεται φανερό ότι οι διαμήκεις εξισώσεις μικρών διαταραχών μπορούν να γραφούν στην εξής μορφή:


    



    [image: ]


    



    Δηλαδή, όπως απαιτείται στον χώρο κατάστασης.


    



    Εάν θέλουμε να επιλέξουμε ως εξόδους όλες τις μεταβλητές κατάστασης, μπορούμε επίσης να γράψουμε:


    



    [image: ]


    



    Με τον τρόπο αυτό έχουμε και την εξίσωση εξόδου για την πλήρη μοντελοποίηση στον χώρο κατάστασης.


    



    Οι εξισώσεις μικρών διαταραχών για την εγκάρσια-πορειακή περίπτωση, από το Κεφάλαιο 4, ήταν οι εξής:


    



    [image: ]


    



    Γνωρίζουμε, επίσης, ότι:


    



    [image: ] και [image: ]


    



    Χρησιμοποιώντας παρόμοια μεθοδολογία με αυτή που περιγράψαμε για τη διαμήκη περίπτωση, μπορούμε να καταλήξουμε στις εξής εξισώσεις κατάστασης:


    



    [image: ]


    



    Γίνεται, λοιπόν, φανερό ότι μετατρέποντας τις εξισώσεις κίνησης μικρών διαταραχών, μέσω των συνοπτικών αεροδυναμικών παραγώγων ευστάθειας, στον χώρο κατάστασης, μπορούμε πλέον να χρησιμοποιήσουμε τα εργαλεία αυτής της μεθόδου μοντελοποίησης για τη μελέτη της κίνησης των αεροσκαφών.


    



    Παράδειγμα


    



    Οι εξισώσεις μικρών διαταραχών στο εγκάρσιο-πορειακό επίπεδο στον χώρο κατάστασης για ένα αεροσκάφος είναι:


    



    [image: ]


    



    [image: ]


    



    Να βρεθεί ο πίνακας συναρτήσεων μεταφοράς του συστήματος καθώς και η απόκριση της ταχύτητας πλευρικής ολίσθησης σε κλίση του πηδαλίου διεύθυνσης 1 μοίρας.


    



    Λύση:


    



    Γνωρίζουμε ότι:


    



    [image: ]


    



    Αντικαθιστώντας από την εκφώνηση έχουμε:


    



    [image: ]


    



    Με τη βοήθεια του κατάλληλου λογισμικού (π.χ. Matlab®) πραγματοποιούμε τις πράξεις και καταλήγουμε στο εξής:


    



    [image: ]


    



    Το πρώτο κλάσμα του πίνακα αντιπροσωπεύει τη συνάρτηση μεταφοράς της ταχύτητας πλευρικής ολίσθησης ως προς τη γωνία των πηδαλίων ελέγχου κλίσης, ενώ το δεύτερο τη συνάρτηση μεταφοράς της ταχύτητας πλευρικής ολίσθησης προς τη γωνία των πηδαλίων ελέγχου διεύθυνσης.


    



    Χρησιμοποιώντας τη δεύτερη συνάρτηση μεταφοράς και με τη βοήθεια του κατάλληλου λογισμικού, μπορούμε να εξάγουμε το γράφημα της ταχύτητας πλευρικής ολίσθησης για είσοδο μιας μοίρας γωνίας πηδαλίου ελέγχου διεύθυνσης:


    



    [image: ]


    



    Παράδειγμα 11.1 Βηματική απόκριση


    



    Αξίζει να σημειωθεί ότι για τη σωστή εξαγωγή του γραφήματος θα πρέπει να διαιρέσουμε τον αριθμητή της συνάρτησης μεταφοράς με το 57,3 προκειμένου η απόκριση να είναι για 1 μοίρα και όχι για 1 rad. Παρατηρούμε ότι η ταχύτητα πλευρικής ολίσθησης, αφού ταλαντωθεί για αρκετά δευτερόλεπτα, σταθεροποιείται σε μια τιμή.


    



    11.3 Τοποθέτηση πόλων


    



    Η μοντελοποίηση στον χώρο κατάστασης μας επιτρέπει να χρησιμοποιήσουμε έναν ιδιαίτερα αποτελεσματικό τρόπο βελτίωσης της ευστάθειας των αεροσκαφών. Η λογική είναι παρόμοια με τη χρήση της ανάδρασης που μελετήσαμε για την προσθήκη τεχνητής ευστάθειας στο Κεφάλαιο 8. Στο κεφάλαιο αυτό είχαμε μελετήσει την επίδραση της ανάδρασης κάποιας εξόδου στην ολική ευστάθεια του αεροσκάφους. Επειδή στις εξισώσεις χώρου κατάστασης περιλαμβάνονται όλες οι μεταβλητές κατάστασης, είναι θεωρητικά εφικτό να υπάρχει ανάδραση όλων των μεταβλητών ταυτόχρονα. Με τον τρόπο αυτό, η επίδραση που μπορεί να έχει το ΣΑΕ στη συμπεριφορά του αεροσκάφους είναι πολύ πιο ισχυρή.


    



    Οι εξισώσεις κατάστασης για ένα σύστημα αεροσκάφους ανοικτού βρόχου είναι, ως γνωστόν, οι εξής:
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    Έστω ότι χρησιμοποιούμε ανάδραση όλων των μεταβλητών κατάστασης. Τότε θα έχουμε:
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    (11.2)


    όπου


    [image: ] είναι ένας πίνακας επιθυμητών εισόδων στο σύστημα κλειστού βρόχου


    Κ είναι ένας πίνακας κερδών ανάδρασης


    Με κατάλληλη μαθηματική επεξεργασία των παραπάνω εξισώσεων, καταλήγουμε στις εξισώσεις κατάστασης και εξόδου για το σύστημα κλειστού βρόχου:
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    Οι εξισώσεις αυτές μπορούν να επιλυθούν όπως ακριβώς είχαμε δει και για τον ανοικτό βρόχο. Η μόνη διαφορά είναι ότι ο νέος πίνακας κατάστασης είναι ο Α-ΒΚ και ο νέος πίνακας εξόδου ο C-DK.
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    Σχήμα 11.1 Ανάδραση μεταβλητών κατάστασης


    



    Είχαμε δει στο προηγούμενο κεφάλαιο ότι η ορίζουσα του πίνακα s-IA αποτελεί ουσιαστικά τη χαρακτηριστική εξίσωση του συστήματος ανοικτού βρόχου, ορίζοντας επί της ουσίας τη συμπεριφορά του αεροσκάφους. Αφού ο νέος πίνακας κατάστασης μετά την ανάδραση είναι ο Α-ΒΚ, η ορίζουσα του πίνακα s-I(A-BK) είναι αυτή που ορίζει την χαρακτηριστική εξίσωση και άρα και τη θέση των πόλων του συστήματος κλειστού βρόχου. Γίνεται, λοιπόν, φανερό ότι επιλέγοντας τις κατάλληλες τιμές κέρδους ανάδρασης των μεταβλητών κατάστασης, είναι δυνατόν να τοποθετήσουμε τους πόλους του συστήματος κλειστού βρόχου εκεί ακριβώς που θέλουμε. Με άλλα λόγια, η ανάδραση των μεταβλητών κατάστασης μας επιτρέπει να ορίσουμε επακριβώς τα χαρακτηριστικά δυναμικής ευστάθειας του αεροσκάφους.


    



    Παράδειγμα


    



    Οι εξισώσεις κατάστασης που περιγραφούν προσεγγιστικά την κίνηση short period αεροσκάφους είναι:


    [image: ]
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    Να βρεθούν τα χαρακτηριστικά (ιδιοσυχνότητα και συντελεστής απόσβεσης) του συστήματος ανοικτού βρόχου καθώς και η βηματική απόκριση ανοικτού βρόχου για είσοδο 1 μοίρα. Στη συνέχεια, να βρεθεί ο πίνακας κερδών, έτσι ώστε οι πόλοι του συστήματος κλειστού βρόχου να βρίσκονται στα –0,8+j και –0,8–j. Να βρεθεί, επίσης, η βηματική απόκριση κλειστού βρόχου.


    



    Λύση:


    Έχουμε:
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    Για να βρούμε τους πόλους του συστήματος θα πρέπει πρώτα να βρούμε την ορίζουσα του πίνακα (sI – A):


    



    [image: ]


    



    Έτσι, η χαρακτηριστική εξίσωση του συστήματος ανοικτού βρόχου είναι:
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    Οπότε έχουμε:
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    Τη βηματική απόκριση μπορούμε να την υπολογίσουμε είτε αναλυτικά είτε με τη βοήθεια κάποιου λογισμικού (π.χ. Matlab®). Στην προκειμένη περίπτωση επιλέγουμε τον δεύτερο τρόπο.
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    Παράδειγμα 11.2α Βηματική απόκριση


    



    Από την εξίσωση εξόδου διαπιστώνουμε ότι ως έξοδος του συστήματος έχει επιλεγεί η γωνιακή ταχύτητα πρόνευσης. Παρατηρούμε ότι εξαιτίας της σχετικά χαμηλής απόσβεσης, η έξοδος ταλαντώνεται αρκετά μέχρι να σταθεροποιηθεί.


    



    Για να υπολογίσουμε τα κέρδη ανάδρασης που χρειάζονται για να τοποθετηθούν οι πόλοι στα –0,8+j και –0,8–j, χρησιμοποιούμε ξανά το κατάλληλο λογισμικό. Μπορούμε, έτσι, να δείξουμε ότι ο πίνακας κερδών ανάδρασης είναι:
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    Με άλλα λόγια, χρειαζόμαστε μόνο ανάδραση της γωνιακής ταχύτητας πρόνευσης.


    Με αυτού του είδους την ανάδραση αυξάνεται η απόσβεση και η βηματική απόκριση του συστήματος είναι η ακόλουθη:
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    Παράδειγμα 11.2β Βηματική απόκριση


    



    Η τοποθέτηση των πόλων έχει εμφανώς βελτιώσει τη συμπεριφορά του αεροσκάφος όσον αφορά την κίνηση short period. Μάλιστα, σε αυτή την περίπτωση χρειάστηκε η ανάδραση μόνο μίας μεταβλητής κατάστασης.


    



    Αφού αναλύσαμε τα πλεονεκτήματα της μεθόδου τοποθέτησης πόλων, μπορεί ο αναγνώστης εύλογα να αναρωτηθεί γιατί αυτή η μέθοδος δεν χρησιμοποιείται πάντα ως λύση στον σχεδιασμό ΣΑΕ αεροσκαφών. Η απάντηση σχετίζεται με το γεγονός ότι για να έχουμε ανάδραση των μεταβλητών κατάστασης πρέπει να είναι δυνατή η ακριβής μέτρηση όλων αυτών των μεταβλητών, κάτι που στα αεροσκάφη δεν είναι πάντοτε εφικτό. Εντούτοις, η συγκεκριμένη μέθοδος αποτελεί ένα από τα πιο ισχυρά εργαλεία στα χέρια του σχεδιαστή αυτόματων συστημάτων πλοήγησης.


    



    Σύνοψη


    



    Στο τελευταίο κεφάλαιο του συγγράμματος παρουσιάσαμε την εφαρμογή της θεωρίας της μοντελοποίησης στον χώρο κατάστασης σχετικά με τον έλεγχο αεροσκαφών. Κατά αυτόν τον τρόπο έχει ολοκληρωθεί μια πλήρη περιγραφή των συστημάτων ελέγχου αεροσκάφους, τόσο των συμβατικών όσο και των αυτόματων. Η παρουσίαση της θεωρίας, τα λυμένα παραδείγματα αλλά και οι συμπληρωματικές ερωτήσεις πολλαπλής επιλογής στις οποίες ο φοιτητής έχει ανοικτή πρόσβαση, καθιστούν το παρόν σύγγραμμα ένα χρήσιμο εργαλείο για εκείνους και εκείνες που φιλοδοξούν να ασχοληθούν με τη σχεδίαση και τη συντήρηση του αεροσκάφους.
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