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    Иванцивский В.В.
ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ
Актуальность темы диссертации. В настоящее время происходит смена поколений отечественных самолетов. К новым летательным аппаратам (ЛА) существенно возросли требования в области обеспечения их прочности в течение всего срока эксплуатации. Выполнение требований прочности самолета проверяется и подтверждается экспериментально при проведении наземных статических и ресурсных испытаний. Технология проведения ресурсных испытаний должна обеспечивать выполнение двух основных требований: нагрузки на ЛА должны максимально соответствовать эксплуатационным, управление воспроизведением нагрузок на ЛА должно обеспечивать отработку программы испытаний с максимальной точностью за минимально возможное время.

Программа испытаний планера включает все возможные случаи нагружения самолета с учетом их вероятностного возникновения в процессе эксплуатации. Для обеспечения точности воспроизведения программы испытаний стенды оснащаются дорогостоящим современным управляющим и исполнительным оборудованием. Однако принимаемые меры не всегда обеспечивают требуемое качество нагружения конструкции на испытательном стенде. При воспроизведении нагрузок возникают ошибки, проявляющиеся в сдвиге по фазе программной и реализованной нагрузок, в превышении значений нагрузок на экстремумах. При попытках улучшить качество воспроизведения программы испытаний изменением параметров закона управления возникают динамические процессы, которые проявляются в виде интенсивных колебаний конструкции. 
Одной из причин возникновения ошибок в реализации программы испытаний является то, что в законах управления нагружением не учитываются свойства объекта испытаний. К последним следует отнести упругие и инерционные свойства ЛА.
Рядом авторов на математических моделях с экспериментальным подтверждением проведено исследование влияния упругих свойств конструкций на процесс нагружения. Показано, что колебания в многоканальных системах возникают, в частности, из-за взаимовлияния каналов. Однако динамические процессы наблюдаются и в одноканальных системах, что нельзя объяснить только учетом упругих свойств конструкции. Так на экспериментальном стенде, оснащенном современным оборудованием, при одноточечном нагружении закрепленного крыла с использованием жесткой рычажной системы возникают интенсивные колебания уже при малых коэффициентах усиления пропорционального закона управления. Это свидетельствует о том, что на процесс приложения нагрузок при ресурсных испытаниях летательных аппаратов влияют не только упругие, но и инерционные свойства исследуемого объекта.
К настоящему времени не определены все возможные причины возникновения колебательных процессов при квазистатическом нагружении и не исследовано совместное влияние упругих и инерционных свойств ЛА на процесс воспроизведения программных нагрузок. Отсутствие полных данных о взаимодействии систем испытательного стенда при разных режимах нагружения не позволяет качественно воспроизводить программу испытаний. Поэтому задача исследования влияния динамических свойств конструкции на процесс приложения нагрузок в испытательном стенде является актуальной.

Целью работы является построение математической модели стенда ресурсных испытаний, учитывающей динамические свойства объекта испытаний, и исследование особенностей взаимодействия систем стенда с целью определения параметров, позволяющих качественно нагружать конструкцию на испытательном стенде.

Для достижения поставленной цели необходимо решить следующие основные задачи:
· составить математическую модель стенда ресурсных испытаний с учетом динамических свойств объекта нагружения;

· реализовать модель на примерах испытательных стендов реальных авиационных конструкций;

· исследовать причины возникновения колебательных процессов при квазистатическом нагружении;

· исследовать законы управления для качественного воспроизведения нагрузок на испытательном стенде;

· выработать рекомендации по совершенствованию методики подготовки и проведения ресурсных испытаний.

Методы исследований основаны на численном моделировании процесса нагружения конструкции ЛА с использованием полной системы уравнений состояния систем стенда прочностных испытаний. Для описания упругих и динамических свойств объекта нагружения в математической модели применяется метод конечных элементов.

Научная новизна работы заключается в следующем:

· разработана математическая модель систем стенда ресурсных испытаний, в которой учтены не только упругие, но и инерционные свойства объекта нагружения;
· с использованием модели одноканального нагружения закрепленного крыла пассажирского самолета выявлены и изучены причины возникновения колебательных процессов;
· исследованы законы управления, позволяющие воспроизводить программные нагрузки в испытательном стенде с требуемой точностью за минимальное время.

Достоверность результатов и выводов, содержащихся в работе, основывается на использовании известных уравнений механики деформируемого твердого тела и сопоставлении результатов численного моделирования с результатами натурных испытаний.

Работа выполнялась в рамках сотрудничества с ФГУП Сибирским научно-исследовательским институтом авиации (СибНИА) им. С.А. Чаплыгина. Результаты экспериментальных исследований получены на натурных стендах СибНИА.
Практическая значимость работы:
· на основе проведенного анализа показаны возможности в реализации программных нагрузок при ресурсных испытаниях ЛА в зависимости от используемого оборудования и применяемых законов управления;

· предложен и апробирован алгоритм для предварительного определения параметров систем любого стенда ресурсных испытаний.
Реализация работы:

· для стенда самолета Sukhoi Superjet 100 (SSJ) предложены к использованию параметры закона управления, позволяющего нагружать конструкцию по заданной программе с требуемой точностью за минимальное время;
· результаты, полученные в диссертации, использовались при настройке системы управления экспериментального стенда в СибНИА им. С.А. Чаплыгина.
На защиту выносятся следующие основные положения:

· математическая модель систем стенда ресурсных испытаний конструкций летательных аппаратов, учитывающая как упругие, так и инерционные свойства объекта испытаний;

· результаты численного моделирования процесса нагружения конструкции ЛА в испытательных стендах;

· результаты исследования влияния динамических свойств ЛА на процесс приложения нагрузок в испытательном стенде.

Апробация работы. Основные результаты диссертационной работы докладывались на следующих конференциях, симпозиумах и семинарах: межвузовской конференции «Интеллектуальный потенциал Сибири» (г. Новосибирск, 2005, 2006 гг.); Всероссийской научно-технической конференции «Наука. Промышленность. Оборона», (г. Новосибирск, 2006, 2008 гг.); Всероссийской конференции «Деформирование и разрушение структурно-неоднородных сред и конструкций» (г. Новосибирск, 2006 г.); XIV международной молодежной научной конференции «Туполевские чтения» (г. Казань, 2006 г.); XI Международной научной конференции «Решетневские чтения» (г. Красноярск, 2007 г.); XIV Международном симпозиуме им. А.Г. Горшкова «Динамические и технологические проблемы механики конструкций и сплошных сред» (г. Москва, 2008 г.); XXVIII Российской школе по проблемам науки и технологий (г. Миасс, 2008 г.); Международной конференции «Авиация и космонавтика-2008» (г. Москва, 2008 г.) школе-семинаре СибНИА, посвященной проблемам прочности авиационных конструкций (г. Новосибирск, 2006, 2007, 2008, 2009 гг.); Всероссийской научно-технической конференции СибНИА по аэродинамике летательных аппаратов и прочности авиационных конструкций (г. Новосибирск, 2008 г.); семинаре в ЦАГИ (г. Жуковский, 2008 г.).
Публикации. По материалам диссертации опубликовано 8 печатных работ, из них: 2 статьи в журналах, входящих в перечень изданий, рекомендованных ВАК РФ, 1 – в научно-техническом журнале, 5 – в сборниках научных трудов Всероссийских, международных научных конференций и симпозиумов.
Структура и объем работы. Диссертация состоит из введения, трех глав, заключения, списка использованных источников из 109 наименований и приложения, изложенных на 157 страницах основного текста, включая 80 рисунков и 16 таблиц.
ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ
Во введении обоснована актуальность выбранной темы диссертации, определены цели и задачи исследования, приведены основные положения, выносимые на защиту, отмечена научная новизна полученных результатов и их практическая значимость.

В первой главе описываются назначение и методика проведения стендовых испытаний авиационных конструкций. Отмечается, что натурные испытания как метод экспериментальной лабораторной проверки прочности конструкций получили широкое признание в авиационной промышленности. В Авиационных Правилах отражено требование приоритетной значимости результатов натурных испытаний конструкций по сравнению с методами расчета. Большой вклад в развитие методик исследования прочности и проведения наземных испытаний внесли: Н.В. Басов, А.И. Беклемещев, В.К. Белов, Л.Г. Белозеров, Н.Г. Белый, Н.В. Брысин, В.П. Ветчинкин, В.С. Волобуев, А.И. Григоренко, В.В. Дровянкин, В.С. Дубинский, Н.Е. Жуковский, Г.Н. Замула, Ю.С. Ильин, Е.А. Каляев, М.В. Келдыш, Е.М. Кольман, В.Ф. Кутьинов, С.Н. Лукьяненко, П.В. Миодушевский, В.Л. Присекин, В.Л. Райхер, А.А. Ржевуский, Э.Л. Санькович, А.Н. Серьезнов, В.М. Син, В.М. Страшный, В.Е. Стрижиус, Ю.А. Стучалкин, В.И. Стыцюк, К.С. Щербань, А.Э. Янишевский и др.

Ресурсные испытания натурных конструкций проводятся на специально созданных испытательных стендах. Нагружение конструкции на испытательном стенде осуществляется с помощью многоканальных гидравлических систем. В многоканальных системах каждый канал представляет собой независимый замкнутый контур регулирования, включающий в свой состав объект испытаний, гидравлическую систему нагружения (ГСН), систему управления и каналы передачи информации. Нагрузки прикладываются к испытываемому самолету через рычажные системы (РС), а требуемые усилия воспроизводятся гидравлическими цилиндрами (ГЦ). При ресурсных испытаниях для управления процессом нагружения конструкции обычно используется пропорциональный закон управления. Теоретически, чем больше коэффициент пропорциональности, тем выше точность нагружения. На практике увеличение коэффициента усиления пропорционального закона приводит к возникновению колебательных процессов в системе нагружения. Это явление наблюдается как в многоканальных, так и в одноканальных системах. Одна из причин возникновения колебательных процессов в многоканальных системах связана с взаимовлиянием каналов через упругий объект нагружения. Однако эта причина не позволяет объяснить возникновение колебаний в одноканальной системе. В частности, такие колебания наблюдаются на экспериментальном стенде, созданном в 
СибНИА им. С.А.Чаплыгина для отработки системы управления нагружением перспективного российского самолета Sukhoi Superjet 100. Увеличение коэффициента пропорционального закона управления, используемого на стенде при одноканальном нагружении, привело к возникновению интенсивных колебаний конструкции (рис. 1). 

[image: image1]
Анализ причин возникновения колебательных процессов в стенде ресурсных испытаний ЛА было решено провести на математических моделях, в которых учтены как упругие, так и инерционные свойства объекта испытаний и системы приложения сил. Исследования, проведенные с использованием таких моделей, позволили в полном объеме выявить особенности взаимодействия систем испытательного стенда при воспроизведении нагрузок и предложить наиболее эффективные алгоритмы управления нагружением.
Во второй главе приведен вывод уравнений состояния систем стенда одноканального нагружения закрепленного крыла большого удлинения. Параметры модели соответствуют параметрам натурной установки для исследования системы нагружения самолета SSJ. 
Взаимодействие систем стенда исследовалось с использованием блок-схемы канала нагружения, представленной на рис. 2. На схеме показаны системы стенда и каналы передачи информации, использованы следующие обозначения: 
PP – текущая нагрузка;

P – реализуемая нагрузка;

U – управляющий сигнал;

r – расход в ГЦ;

s – перемещение штока ГЦ.

F1, F2 – площади сечения ГЦ, занятые жидкостью;
p1 – давление жидкости в поршневой полости;
p2 – давление жидкости в штоковой полости.
В системе используется цифровое управление, однако исполнительное и измерительное оборудование работает в аналоговом режиме. Поэтому в блок-схеме учтены временные задержки, связанные с преобразованием сигнала в цифро-аналоговом преобразователе (2 (ЦАП) и аналого-цифровом(1 (АЦП), а также временная задержка в сервоклапане – (3. 
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Работа канала осуществляется следующим образом. В дискретный момент времени ti в регулятор поступает программная нагрузка 
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. В регуляторе по значению программной нагрузки и имеющемуся к этому времени значению реализованной нагрузки формируется управляющий сигнал 
[image: image4.wmf]i

t

U

. В ЦАП цифровой управляющий сигнал преобразуется в аналоговый с задержкой по времени (2. Агрегат управления с задержкой (3 отрабатывает управляющий сигнал, изменяя расход масла в ГЦ. Расход масла определяет скорость штока ГЦ и, тем самым, его перемещения, действующие на объект нагружения через рычажную систему. Реализуемая при деформировании объекта нагрузка измеряется динамометром и по цепи обратной связи передается в регулятор. Для исследования влияния сетевых помех на качество нагружения в блок-схеме присутствует соответствующий блок, в котором к сигналу обратной связи добавляется сигнал с частотой электрической цепи. Сигнал обратной связи преобразуется в цифровой с задержкой (1 и подается в регулятор. Цикл регулирования повторяется с дискретностью (t. Уравнения состояния систем стенда приведены ниже.

Исследование причин возникновения колебательных процессов проводится с использованием динамически-подобных механических моделей. Консольное крыло большого удлинения рассматривается как упругая балка переменного сечения, имеющая такие же динамические характеристики в области низших частот, как и крыло. При этом рычажная система, используемая для передачи сил на конструкцию, моделируется как инерционное тело, упруго закрепленное на крыле. На рис. 3 показана схема нагружения конструкции. Для воссоздания процесса деформирования крыла в испытательном стенде выбран метод конечных элементов (МКЭ).
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Движение балочной конструкции описывается уравнением: 
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где M, K – матрицы масс и жесткости конструкции, P – вектор-столбец внешних воздействий, β = (ν1, θ1, γ1, …, νn, θn, γn)T – вектор-столбец обобщенных координат: перемещений νi, углов поворота θi и кручения γi по узлам конечных элементов (КЭ), n – число КЭ. Жесткостные и инерционные характеристики задаются для каждого КЭ по исходным данным, соответствующим распределениям функций вдоль оси крыла.
Рычажная система моделируется в виде балки массой mрс и моментом инерции Jрс. Жесткость резиновых вставок крепления РС к обшивке крыла учитывается параметром Cрс. Усилие на РС со стороны штока ГЦ, имеющего перемещение s, передается через динамометр c жесткостью Cdin. В качестве обобщенных координат, описывающих положение рычажной системы, приняты: смещение y центра масс РС и угол поворота φ. Движение РС описывается следующими уравнениями.
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Реакции со стороны РС на крыло PI и PII вычисляются по формулам
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Если РС прикладывается на расстоянии b от оси жесткости крыла, то на крыло передается крутящий момент, который в точках I и II определяется величинами mI и mII: 
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Уравнение совместного движения крыла с РС имеет вид 
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В уравнение к вектору деформаций крыла β (размерностью 3n) добавляются еще две степени свободы от рычажной системы, поэтому Y = (β, φ, y)T. В матрицах 
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 и векторе внешних усилий 
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 в соответствующих узлах конечно-элементной модели крыла I и II учитывается связь с РС.

Численное решение полученной системы уравнений в явном виде возможно только для малого количества КЭ, моделирующих балку. При попытке уточнить получаемое решение увеличением количества КЭ существенно растет время вычислений. Это затрудняет проведение анализа результатов. Поэтому решение ищется через нормальные координаты. Нормальные координаты определяются из однородного уравнения, учитывающего совместное движение крыла с РС. Решение неоднородного уравнения разыскивается в виде 
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где 
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- статический прогиб конструкции под действием заданной силы; Yi - собственные вектора однородной задачи 
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; коэффициенты ai играют роль нормальных координат, зависящих от времени; ℓ - число нормальных координат.

Подстановкой представления решения в уравнение движения системы с использованием процедуры ортогонализации осуществляется переход к нормальным координатам. Матричное уравнение распадается на систему независимых дифференциальных уравнений, которые с учетом демпфирования принимают вид 
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где j = 1…ℓ, 
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 - собственные частоты колебаний составной системы, 
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 – логарифмический декремент колебаний, 
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. Число удерживаемых в решении нормальных координат зависит от полосы пропускания системы автоматического управления (САУ). 
Результирующие усилия, регистрируемые в процессе нагружения конструкции динамометром обратной связи, определяются по формуле 
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На экспериментальном стенде для управления гидроцилиндром используется современный сервоклапан УГ-133. Работа сервоклапана описывается уравнением второго порядка. Расход масла r в гидроцилиндре в зависимости от подаваемого управляющего сигнала U в соответствии с характеристиками установленного агрегата управления определяется как
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где коэффициенты A1 = 1.34(10-6, B1 = 2.84(10-3, U0 = ±0.1 – зона нечувствительности агрегата управления. 
Параметр C1 зависит от давления в напорной магистрали гидросистемы и максимального расхода сервоклапана Rmax в канале при максимальном управляющем сигнале Umax: 
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где (pn – перепад давления на клапане, (p0 – перепад давления на клапане при расходе Rmax.
Скорость перемещения штока гидравлического цилиндра в зависимости от расхода через сервоклапан, мощности ГЦ и развиваемых усилий изменяется согласно закону 
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где коэффициенты 
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 определяются в зависимости от направления движения штока ГЦ


[image: image29.wmf]ï

î

ï

í

ì

<

>

=

-

m

+

m

m

0

,

0

,

0

0

0

s

d

s

d

d

&

&

;   
[image: image30.wmf]2

,

1

1

0

F

C

d

=

±

m

; 
[image: image31.wmf]ï

î

ï

í

ì

<

>

=

-

+

0

,

0

,

s

k

s

k

k

F

F

F

&

&

;   
[image: image32.wmf]2

,

1

1

F

p

k

n

F

D

=

±

.
При записи уравнения за положительное перемещение (s > 0) принято направление выталкивания штока ГЦ.

В соответствии с принципом работы цифровой системы управления, сигнал управления формируется в зависимости от значения ошибки нагружения (ошибки в реализации программных усилий) 
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 для дискретного момента времени ti, где 
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 – программное значение усилия в канале для момента времени ti, 
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 – усилие, реализованное на момент времени 
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В модели предусмотрено нагружение с использованием различных законов управления. Исследуется базовый закон, который имеет вид 
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где Ky – коэффициент усиления пропорциональной составляющей управляющего сигнала, Ki – коэффициент усиления интегральной составляющей сигнала. Данный алгоритм управления соответствует ПИ-регулятору. В работе также предусмотрено исследование нагружения с использованием закона управления по «планируемой траектории». Этот закон учитывает свойства ГСН и объекта испытаний и заранее вычисляет требуемое значение управляющего сигнала по формуле 
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где 
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 – коэффициент, отвечающий за состояние испытываемого объекта, 
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 – коэффициент, характеризующий ГСН.
В процессе испытаний авиационные конструкции нагружаются в соответствии с заданной программой нагружения, которая представляет собой график изменения усилий по времени в виде сегментов. В настоящее время в методике формирования программ нагружения отдается предпочтение программам квазислучайного нагружения. Для организации работы квазислучайных программ нагружения время отработки каждого сегмента вычисляют заранее и хранят в файле вместе с нагрузками. Выбор времени цикла нагружения осуществляют по максимальным программным значениям усилий в каждом канале и параметрам гидравлической системы нагружения. Такой подход не является оптимальным, поскольку не содержит в себе информации о предыдущем сегменте нагружения объекта. В работе предложено для вычисления времени сегмента использовать не максимальную нагрузку, а ее перепад 
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. Для сегмента синусоидальной формы время выполнения вычисляется по формуле
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где A – коэффициент податливости конструкции в точке нагружения. Приведенная формула определяет время сегмента при точной реализации программы нагружения. С учетом возможных ошибок нагружения для времени сегмента следует принять 
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При численном исследовании для оценки качества нагружения проводился анализ графиков изменения программных и реализуемых усилий. В качестве количественной оценки использовалась погрешность в реализации усилий 
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, которая вычисляется в каждый момент времени как отношение модуля разности программных и реализуемых усилий к максимальным программным усилиям на сегменте.
По составленной модели разработана программа, реализующая одноканальное нагружение закрепленного крыла самолета. По результатам численных расчетов строятся графики зависимостей от времени следующих величин: программной и реализованной нагрузок, управляющего сигнала, перемещения и ускорения штока ГЦ. С использованием модели, настроенной по параметрам экспериментального стенда, выявлены колебательные процессы, аналогичные возникающим при натурных испытаниях. На рис. 3 приведены графики усилий и управляющих сигналов, полученные в натурном эксперименте и с использованием модели. Из сопоставления графиков следует, что численные результаты соответствуют результатам натурного эксперимента.

[image: image45]
С использованием одноканальной модели проведены численные исследования причин возникновения колебательных процессов. Показано, что колебания возникают при возмущениях, имеющих место в процессе нагружения. В частности, в момент переключения полостей ГЦ при смене знака управляющего сигнала (рис. 4а). В этот момент происходит скачкообразное изменение ускорения штока гидроцилиндра (рис. 4б). Это внешнее возмущение вызывает малые свободные колебания механической системы. Реакция от этих колебаний измеряется динамометром обратной связи, усиливается пропорциональным законом управления и с временным сдвигом передается на крыло в виде внешнего воздействия. Естественное демпфирование, которое присутствует в системе, при малых коэффициентах пропорционального закона управления гасит колебания, которые затухают (рис. 5а). Однако при определенном значении коэффициента усиления регулятора амплитуда колебаний возрастает (рис. 5б). Частота этих колебаний зависит от спектра собственных частот механической системы и от сдвига фазы между движением крыла и воздействием на крыло со стороны штока. Последнее зависит от временных задержек в системе управления.

[image: image46]

[image: image47]
Было проведено теоретическое и экспериментальное исследование характеристик автоколебательного процесса. С использованием модели построен динамический прогиб крыла в нескольких точках на одном периоде колебаний (рис. 6). Прямыми линиями показано положение РС для рассматриваемых моментов времени. Рычажная система поворачивается относительно своего центра, т.е. совершает угловые колебания. Экспериментальное исследование подтвердило результаты, полученные на модели.
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Рассматривалось влияние на возникновение и развитие колебательных процессов основных параметров стенда натурных испытаний, таких как: масса и геометрические размеры РС, жесткость резиновых вставок РС, временные задержки в сигнальных цепях, дискретность управления. Исследовано влияние помехи с частотой электрической цепи. Показано, что изменением параметров систем стенда возможно добиться некоторого улучшения качества нагружения. В частности, при уменьшении жесткости узлов крепления РС к крылу удается поднять коэффициент П-регулятора с 6 до 15.
Основным средством улучшения качества нагружения является использование закона управления, который не реагируют на колебания, возникающие в системе. Исследованы два таких закона – интегральный закон управления и закон управления по «планируемой траектории». Интегральный закон в одноканальной системе позволяет значительно улучшить качество нагружения и добиться относительной погрешности 1.5% (рис. 7а), что возможно за счет значительного увеличения интегрального коэффициента усиления Кi до некоторого предельного значения. Однако при дальнейшем увеличении Кi начинаются сильные осцилляции управляющего сигнала, которые приводят к осцилляции реализованной нагрузки (рис. 7б). От этого недостатка свободно управление с использованием закона по «планируемой траектории» с поправкой ПИ-регулятором. В этом случае значения интегрального коэффициента усиления значительно ниже предельного, полученного при чистом ПИ-регуляторе, а качество нагружения выше. Для использования закона управления по «планируемой траектории» требуется знание параметров системы и объекта нагружения. Эти параметры необходимо получать при подготовке стенда к испытаниям.
Полученные результаты полностью подтверждены данными эксперимента. В частности, на рис. 8 представлен график программной и реализованной нагрузок, полученный на экспериментальном стенде при нагружении с использованием закона управления по «планируемой траектории» и коэффициентами ПИ-регулятора в виде обратной связи, максимальная относительная погрешность при этом составила 0.9%.
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[image: image50]
В третьей главе исследованы особенности нагружения закрепленных конструкций с использованием многоканальных систем управления. Составлена математическая модель многоканального нагружения объекта с учетом его упругих и динамических свойств. 
Уравнение движения механической системы при многоканальном нагружении имеет вид 
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Уравнение расходов гидроцилиндров в матричном виде записывается 
[image: image53.wmf](

)

0

1

1

U

U

C

R

R

R

1

+

=

+

+

&

&

&

B

A

, где R = {r1, …, rm}T  – вектор-столбец расходов ГЦ по каналам, m – число каналов нагружения, U = {U1, …, Um}T – вектор-столбец управляющих сигналов, U0 = {U0,1, …, U0,m}T – зона нечувствительности сервоклапанов по каналам, коэффициент С1 преобразуется в вектор С1 = {С1,1, …, С1,m}T  и определяется для каждого канала. 
Скорости штоков ГЦ задаются вектором 
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 и для каждого канала многоканальной системы вычисляются по формуле 
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, j = 1..m. 
Правило формирования управляющих сигналов многоканальной системы с учетом управления по «планируемой траектории» записывается 
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, где (P = {(P1,…, (Pm}T – вектор-столбец текущих погрешностей по каналам управления; Ky, Ki – диагональные матрицы коэффициентов ПИ-регулятора.
Основные исследования выполнены на модели, реализованной по параметрам натурного стенда четырехканального нагружения закрепленного крыла опытного самолета. С использованием разработанной модели проведено исследование особенностей нагружения конструкции. Из проведенного исследования следует, что, как и в одноканальной системе, колебания зарождаются в момент переключения полостей ГЦ. Передаваемые в этот момент возмущения на механическую систему «крыло-РС» вызывают малые свободные колебания этой системы. Динамометр обратной связи фиксирует динамическую реакцию от этих колебаний. В зависимости от параметров системы управления, эти колебания либо затухают (при малом коэффициенте Кy), либо усиливаются системой управления. В этом случае возникает автоколебательный процесс. 

Показано, что настроить многоканальную систему на качественную отработку программы нагружения значительно сложнее, чем одноканальную. При многоканальном нагружении конструкции необходимо учитывать взаимовлияние каналов. Коэффициенты усиления П-регулятора оказываются меньше своих значений, чем при одноканальном нагружении. Показано, что даже при предельных значениях коэффициентов усиления ПИ-регулятора, предшествующих возникновению колебаний, погрешность в реализации усилий достигает 8%. Использование закона управления по «планируемой траектории» с меньшими коэффициентами ПИ-регулятора позволяет избежать опасных режимов нагружения конструкции и обеспечивает лучшее качество отработки программы испытаний.
Исследована возможность сокращения времени выполнения сегментов программы нагружения в соответствии с предложенной ранее формулой. Показано, что с помощью данной методики удается уменьшить общее время программного цикла более чем в полтора раза. При этом качество нагружения конструкции не изменяется, погрешность нагружения при использовании закона управления по «планируемой траектории» не превышает 2%.

На девятиканальной модели проведено исследование режимов нагружения самолета SSJ. Как и для четырехканальной системы выявлены колебательные процессы, связанные с динамическими свойствами объекта нагружения и РС. Использование пропорционального закона управления приводит к развитию колебаний. Для нагружения конструкции необходимо использовать законы управления, на которые возникающие колебания не оказывают влияние. Исследовались как полетный, так и наземный режимы, уровень нагрузок в которых по отдельным каналам значительно отличается. Показано, что на сегменте с малым уровнем нагрузок точность отработки программы нагружения значительно меньше и погрешность при использовании ПИ-регулятора достигает 20%. В то же время, при использовании закона управления по «планируемой траектории» погрешность может быть уменьшена до 3%.

Для исследования динамических процессов в свободно вывешенных конструкциях составлена модель, в которой учтены нулевые формы колебаний. Показано, что при нагружении свободно вывешенной конструкции возникают колебания, имеющие тот же характер, что и в закрепленной конструкции. При этом предельные значения коэффициентов ПИ-регулятора фактически не отличаются от аналогичных для закрепленной конструкции. Поэтому, с точки зрения практики испытаний, исследовать влияние динамических свойств и определять максимальные значения коэффициентов ПИ-регулятора возможно для закрепленной конструкции. После этого определять параметры систем стенда, в частности, параметры закона управления по «планируемой траектории», возможно на статических моделях свободно вывешенных конструкций. Такой подход был реализован при моделировании нагружения самолета ТУ-204. На статической модели самолета ТУ-204 подобран закон управления, позволяющий нагружать конструкцию с заданной точностью.

Основные результаты и выводы
1. Рассмотрена структурная схема стенда ресурсных испытаний ЛА. Составлена полная система уравнений состояния систем стенда для нагружения закрепленных и свободно вывешенных конструкций. При составлении математических моделей учтены как упругие, так и инерционные свойства объекта испытаний.

2. С использованием модели одноканального нагружения проведено исследование причин возникновения колебаний закрепленного крыла при квазистатическом нагружении. Показано, что на возникновение и развитие колебаний влияют динамические свойства объекта испытаний и особенности системы управления. В частности, наличие спектра собственных частот механической системы в полосе пропускания САУ и временные задержки в цепях управления, приводящие к запаздыванию реакции на динамическое поведение конструкции. Увеличение коэффициентов усиления пропорционального закона нагружения приводит к развитию колебательных процессов. 

3. Рассмотрено влияние основных параметров стенда натурных испытаний на возникновение и развитие колебательных процессов. Показано, что изменением параметров систем стенда возможно добиться улучшения качества нагружения, в частности, при уменьшении жесткости узлов крепления РС к крылу коэффициент усиления пропорционального закона увеличивается с 6 до 15.

4. Показано, что для управления процессом нагружения необходимо использовать законы, при которых динамические свойства объекта нагружения не проявляются. Исследовано два таких закона – интегральный закон и закон управления по «планируемой траектории».

5. Выполнена численная реализация математической модели многоканального нагружения летательного аппарата на примерах: четырехканального стенда закрепленного крыла опытного самолета, девятиканального стенда закрепленного крыла современного магистрального самолета SSJ, трехканальной схеме свободно вывешенной конструкции и на модели свободно вывешенного самолета ТУ-204, нагружение на котором осуществляется по 81 каналу.
6. С использованием моделей закрепленных конструкций четырехканального нагружения опытного самолета и стенда самолета SSJ проведено исследование особенностей нагружения многоканальных конструкций. Показано, что динамические свойства объекта нагружения проявляются как при одноканальном, так и при многоканальном нагружении.

7. Исследована возможность сокращения времени выполнения сегментов программы нагружения по сравнению с используемой на сегодняшний день методикой. Показано, что с помощью предлагаемого подхода удается уменьшить общее время программного цикла более чем в полтора раза.
8. Показано, что при нагружении свободно вывешенной конструкции возникают динамические колебания, имеющие тот же характер, что и в закрепленной конструкции. Предложен алгоритм настройки параметров закона управления для свободно вывешенной конструкции.
9. Результаты, полученные в работе, использовались в ФГУП «Сибирский НИИ авиации им. С.А. Чаплыгина» при подготовке экспериментов по улучшению качества воспроизведения программных нагрузок.
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Рис. 1. Графики программной и реализованной нагрузок для разных �коэффициентов пропорционального закона управления, Кy:�             программная нагрузка;              реализованная нагрузка.
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Рис. 3. Расчетная схема нагружения крыла
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Рис.2. Блок-схема типового канала нагружения
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Рис. 8. Нагружение на экспериментальном стенде с использованием закона управления по «планируемой траектории» и следующими коэффициентами ПИ-регулятора, 


Ky = 2, Ki = 4/10, (� EMBED Equation.3  ���max = 0.9 %
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Рис. 3. Сопоставление экспериментальных и модельных результатов
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Рис. 4. Возникновение возмущений в системе управления нагружение:


а) – график управляющего сигнала; б) – график ускорений штока ГЦ
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Рис. 5. Развитие колебаний после переключения полостей ГЦ, графики ускорений штока ГЦ: а) – при Ky = 5.5; б) – при Ky = 6.3
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Рис. 6. Изменение формы изгиба крыла за период колебаний
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Рис. 7. Графики усилий для разных коэффициентов ПИ-регулятора


а) – Ky = 4, Ki = 4/0.008, (� EMBED Equation.3  ���max = 1.5 %; б) – Ky = 4,  Ki = 4/0.004, (� EMBED Equation.3  ���max = 20 %
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