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РЕФЕРАТ

Пояснювальна записка до дипломної роботи «Параметричний синтез системи

управління літального апарату»: 101 сторінка, 20 рисунків, 7 таблиць, 3 додатки, 9

використаних джерел.

Об’єкт дослідження: процес управління літальним апаратом.

Предмет дослідження: система керування курсом літака.

Мета роботи: параметричний синтез системи управління літака.

Методи дослідження: метод перевірки системи управління літака на стійкість та
точність.

Був проведений аналіз динамічних характеристик вихідної системи керування

кутом курсу літака, розраховані передатні й вагові функції системи, перехідні

характеристики, комплексно передатні функції, модуль й аргумент комплексно

передатної функції, тощо.

Матеріали можуть бути використані при проектуванні та виробництві
гальмівної   системи DHC-2 Beaver.

.
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ВСТУП

Сучасний етап розвитку систем управління аерокосмічними об’єктами

характеризується прогресом техніки та зростанням конкуренції, що призводить

до різкого підвищення вимог до рівня безпеки та економічності польоту.

Наявність в Україні авіаційної промисловості зумовлює необхідність

конкурування із іншими державами та урахування світових тенденцій

проектування.

Для сучасного етапу розвитку науки й техніки характерні швидкий

прогрес технічної кібернетики й значне розширення сфери її практичного

застосування.

У теперішній час основними рисами системи автоматичного управління є

більша складність об'єктів, необхідність управління сукупністю об'єктів, а

також високі вимоги до точності й динаміки управління. Розвиток авіації

обумовив постановку й необхідність розв’язку таких задач, як управління
багатозв’язними об'єктами, побудова оптимальних систем стабілізації,

управління системами при неповній інформації, побудова цифрових систем

управління і т.д.

Одним з найголовніших етапів розвитку в цій сфері є теорія лінійних

систем автоматичного управління, в області якої основними досягненнями є

синтез лінійних систем, оптимальних за квадратичним критерієм якості;

оптимальна лінійна фільтрація.



Необхідність автоматизації управління польотом літака спочатку була

обумовлена їхньою недостатньою стійкістю й керованістю. Поле на цих літаках

вимагало високої техніки пілотування. Застосування автоматичних засобів

стабілізації літака по крені й тангажу полегшувало працю пілота й робило політ

менш небезпечним. У міру збільшення тривалості й дальності польотів виникла

потреба розвантажити екіпаж від стомлюючих й одноманітних функцій

стабілізації літака не тільки по крену й тангажу, але й за курсом. Новий етап

розвитку систем автоматичного управління характеризується жорсткістю вимог

до їхньої точності й надійності.

За таких умов надзвичайної актуальності набуває постановка задачі синтезу

системи управління поздовжнім рухом літака, яка є однією з головних напрямків

розвитку сучасної теорії та практики автоматичного управління взагалі та систем

управління польотом зокрема. Необхідність демпфірування поздовжніх

короткоперіодичних коливань літака виникає при недостатньому ступені його

подовжньої статичної стійкості по перевантаженню й сильно вираженої

коливальності перехідних процесів при поверненні літака до вихідного режиму

по нормальному перевантаженню після мимовільного відхилення під дією

зовнішнього моменту тангажа або вертикального вітру. Щоб вирішити це

завдання, пілот, спостерігаючи за зміною кута тангажа по приладу, впливає на

стовпчик штурвала й відхиляє кермо висоти так, щоб коливання літака по

тангажу припинилися. Для звільнення пілота від ручного демпфірування

подовжніх короткоперіодичних коливань літака служать демпфери тангажа.

Отже, основною проблемою, яка виникає при польоті літака є якість і

ефективність управління. Звичайно, вирішення цих непростих і базових задач є

основним завданням у створенні будь-якого літака. Оскільки це складна система,

тому не доцільним є математичні методи розрахунку, бо вони є громіздкими і зі

значними затратами часу. Застосування інтелектуальних автоматичних систем

може бути не економічним, бо це обладнання буде дорогим.





Мета даної роботи – дослідити параметричний синтез системи

автоматичного управління літака.

Постановка задачі полягає в тому, що для обраної моделі знаходяться такі

закони управління рухом літака, що забезпечують стійкість і задану якість

управління при обмеженнях на виконавчий механізм.

Об’єктом дослідження є системи управління аерокосмічними рухомими

об’єктами, зокрема модель літака DHC-2 Beaver.

Предметом дослідження є параметричний метод синтезу системи

управління літака, а також методи на перевірку стійкості та точності.
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РОЗДІЛ 1
ОСНОВНА ЧАСТИНА

1.1 Короткий технічний опис літака прототипу DHC-2 Beaver .

Рис. 1.1 Зовнішній вигляд DHC-2 BEAVER
DHC-2 Beaver базується на аеродинамічній схемі вільнонесучого

високоплана. Фюзеляж - герметичний, круглого перерізу, напівмонококового

типу.

Крило - високоплан з вільнонесучим трапецієподібним оперенням.

Конструкція крила кесонного типу, що складається з двох лонжеронів і 23

нервюр.

Хвостові пера вільнонесучі, однокілеві. Складаються з двох консолей

стабілізатора з кермом висоти, кіля з кермом і форкіля. Стабілізатор і колесо

подвійної лонжеронної конструкції.

Шасі цього літака трьохопорне, з двома основними та однією передньою

опорами. Мінімальний радіус повороту 1250 мм. При польоті всі три опори

винесені вперед, основна - у відсіку в гондолах, під двигуном, а передня - у

відсіку під кабіною екіпажу. Відсіки стійок шасі закриті, як в польоті, а також

під час руління. Коли шасі відпущено, залишаються відкритими

8
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маленькі клапани навпроти амортизаторів. На кожній опорі встановлено

по два колеса з пневматичними шинами та дисковими гальмами на основних

стійках. Передня опора не має гальм, при кермуванні повертається на кут ± 45°,

а під час розгону та бігу — на ± 9°. Звільнення та очищення шасі здійснюється

за допомогою гідроциліндра. У разі поломки гідросистеми замки стійок шасі,

які знаходяться в похідному положенні, можна відкрити вручну. При цьому

шасі опускається і фіксується в замках опущеного положення за рахунок своєї

ваги і зустрічного потоку повітря. Встановлено два турбогвинтових двигуни АІ-

24ВТ злітною потужністю 1900кВт. Двигуни розташовані в мотогондолах на

центральній площині. АІ-24ВТ оснащений десятиступінчастим компресором і

триступінчастою турбіною.

Камера згоряння є кільцевою і має вісім інжекторів. До складу двигуна

також входять стартер-генератор, генератор змінного струму, аеродинамічні

датчики, датчик обмерзання, система передачі крутного моменту, масляний

фільтр і регулятор частоти обертання гвинта. Двигуни заправляються паливом

Т-1 і ТС-1; двигуни встановлені на центроплані крила за допомогою

швидкознімної рами з амортизаторами і силової ферми з переднім силовим

лонжероном.

Гідравлічна система складається з основної та аварійної систем. Основна

система використовується для прибирання та випуску шасі і закрилків,

повороту передніх коліс шасі, гальмування основних коліс шасі, приводу

склоочисників, аварійного закривання гвинтів і зупинки двигуна. Аварійна

система використовується для випуску закрилків і гальмування коліс шасі в

разі відмови основної системи.

Електропостачання споживачів здійснюється постійним струмом 27,5 В,

змінним однофазним струмом 115 В, 400 Гц. і трифазний струм 36 В, 400 Гц. В

якості основних джерел електроенергії постійного струму на літаку

використовуються два стартер-генератори STH-18TM. Аварійним джерелом

постійного струму є дві батареї 12САМ-28, основними джерелами змінного

струму 115 В, 400 Гц на літаку є два генератори ГО-16ПБ8.
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Рис. 1.2 Загальний вигляд літака DHC-2 Beaver
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Основні характеристики:

Екіпаж......................................................................................... ............. 1 чоловік;

Пасажиромісткість.................................................................... …. ……6 чоловік;

Вантажопідйомність ..........................................................................………953 кг;

Довжина… ..........................................................................................………9,22 м;

Висота….........................................................................................................2,74 м;

Розмах крила................................................................................................. 14,63 м;

Площа крила…............................................................................................. 23,2 м²

Маса порожнього........................................................................................1361 кг;

Нормальна злітна маса… ..........................................................................2313 кг;

Рухова установка…................…………1 × радіальний двигун 450 кс (336 кВт)
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Льотні характеристики:

Крейсерська швидкість ...........................................................................230 км/год

Максимальна швидкість………………………………………………..255 км/год

Дальність польоту ....................................................................................... ..732 км

Практична стеля…………………………………………………………….5486 м

Швидкопідйомність ........................................................................................5,2 м/с

1.2 Пасажирське обладнання.
Пасажирське обладнання включає сидіння, полиці для ручної поклажі,

аварійно-рятувального та господарського інвентарю.

Планування салону має відповідати вимогам щодо забезпечення об'єму

салону на одного пасажира. Цей параметр є важливим з огляду на вимогу

забезпечення необхідного рівня комфорту як для пасажирів, так і для екіпажу.

Ці значення не повинні бути меншими, ніж зазначені в таблиці 1.1
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Таблиця 1.1

Мінімальні значення об’єму пасажирських кабін, м3/чол.

Діаметр

фюзеляжа

Тривалість польоту, год.

до 1 1…2 2…4 4…6 6…8 8 і більше

до 2 м 0,52 0,56 0,6 0,65 0,7 0,8

2 м + 0,54 0,58 0,64 0,7 0,75 0,85

Розміри пасажирської кабіни визначаються кількістю пасажирів зі

стандартними варіантами сидіння. В даний час в авіаперевезеннях

використовуються три класи пасажирських кабін (салонів): перший (як

правило, на далеко-магістральних літаках), бізнес-клас (на літаках, де немає

першого класу) і економ. Ці класи відрізняються комфортністю пасажирів і

умовами обслуговування. Часто авіакомпанії практикують власні класи

обслуговування пасажирів, які можуть поєднувати в собі властивості сусідніх

класів. Наприклад, часто практикуються класи економ-комфорт або економ-

преміум, які знаходяться між бізнес-класом і економ-класом. Пасажирські

салони першого класу можуть бути обладнані сидіннями, що відкидаються на

180°, або невеликими диванами, і все більше авіакомпаній оснащують свої

літаки окремими купе. Сидіння бізнес-класу бувають двох типів: зі спинками,

що відкидаються на 160° або 180°, утворюючи міні-дивани, розташовані

паралельно підлозі. Сидіння економ-класу можуть мати спинки, які не

відкидаються або відкидаються на 360 градусів.
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У першому класі передбачені лише двомісні блоки, в той час як в інших

класах є дво- або тримісні блоки. Кількість рядів і блоків крісел у проходах

вибирається на основі статистичних даних, аналогічних пасажиромісткості та

призначенню літака.

Якщо вантажний відсік повинен розташовуватися під підлогою салону,

спочатку необхідно визначити тип стандартного авіаційного контейнера, що

формує нижній профіль фюзеляжу, і встановити товщину підлоги приблизно на

рівні 5% від ширини салону. Поперечний переріз фюзеляжу повинен

показувати контур обраного контейнера у відповідному масштабі і враховувати

зазори (зверху і з боків) між контейнером і конструктивними елементами

вантажного відсіку, що становлять не менше 50 мм.

Для перевезення не контейнерних вантажів висота вантажного відсіку

повинна становити 900.... .1100 мм.

Якщо вантажний відсік відсутній, контур нижньої частини фюзеляжу

визначається, виходячи з призначення літака, обраної аеродинамічної схеми

тощо.

Параметри навколишнього середовища.

Температура навколишнього середовища на рівні землі від -30 до 35 °C

Відносна вологість t=+35 °C... <98

Напрямок і допустима швидкість вітру під час зльоту і посадки

- Головний вітер 30 м/с

- Компонента попутного вітру ... 4 м/с

- Бокова складова (ᵰ ≥ 0,5 під кутом 90° до ЗПС) ... 20 м/с

- Рухливі (з усіх напрямків) ... 25 м/с
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Експлуатаційні фактори.

Міцність ґрунту ґрунтових ЗПС не менше 9 кгс/см2; Висота аеродрому

над рівнем моря: 100-1000 м.

Допустимі стани злітно-посадкової смуги.

- Суха

- Зволожена водою

- Брудна до 15 мм;

- Сніг з коефіцієнтом зчеплення ᵰ>0,3. До особливостей даного

застосування відносяться:

- Відповідає правилам візуального та приладового польотів;

- Вдень і вночі, в складних і простих погодних умовах;

- Вертикальне ешелонування через кожні 300 м у всьому діапазоні висот;

- Міжнародні повітряні траси і лінії з розривами в полі мікрохвильового

радіозв'язку, що визначаються 80% ефективного радіогоризонту, які

перевищують 5 хвилин і не перевищують 1 годину;

- Рівнини, гори та немаркована місцевість до 73° пн.ш. та 55° пд.ш;

- Над водою.

Погодні умови, необхідні для зльоту та посадки в Україні.

Час польоту до запасного аеродрому - до 90 хвилин.

Склад екіпажу.

- Пілот.

Вимоги до льотної придатності

Сертифікація повітряних суден та їх компонентів здійснюється

відповідно до процедур частини 21 Авіаційних правил України (АПУ-21) та

частини 21 Авіаційних правил Міждержавного авіаційного комітету (АП-21)

"Процедури сертифікації повітряних суден".

21) та Авіаційних правил Міждержавної авіаційної комісії (АП-21),

Частина 21 "Процедури сертифікації повітряних суден", здійснюється

відповідно до таких критеріїв сертифікації
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Повітряні судна - АП-25 "Норми льотної придатності для повітряних

суден транспортної категорії", Авіаційні правила МАК (АП-25), частина 25 зі

змінами, внесеними поправкою 4 до включно;

- Керівництво ІКАО з технічної льотної придатності (TAM) Doc.No. 9051-

AN/896 (з поправками до 11-ї поправки), Частина III, Розділ 5, Глава 1.

"Оцінка технічних характеристик та надійності систем для дальніх

польотів двомоторних газотурбінних установок";

Двигуни: - AP-33 "Норми льотної придатності авіаційних двигунів"; -

ДСУ: - AP-VD "Норми льотної придатності допоміжних двигунів повітряних

суден";

Вироби: - АП-25 "Норми льотної придатності для повітряних суден

транспортної категорії";

Додаток до глави 8 ЕНЛГ-С «Авіаційна техніка».

З точки зору шуму місцевості повітряне судно повинно відповідати

вимогам наступних документів:

- міжнародні стандарти «Охорона навколишнього середовища», Додатки

16 до Конвенції про міжнародну цивільну авіацію, том 1

«Авіаційний шум» (із змінами до розділу 7 включно), глава 4;

За викидами літак повинен відповідати вимогам наступних документів:

- міжнародні стандарти «Охорона навколишнього середовища», додатки

16 до Конвенції про міжнародну цивільну авіацію, том 2 «Викиди авіаційних

двигунів» (зі змінами до 4-го включно, частина ІІ).

(«Викиди палива»). Частина 34 Авіаційних правил МАК «Емісія

авіаційних двигунів». За бажанням авіакомпаній літак може бути

сертифікований за стандартами FAR-25 і CS-25.
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Вимоги до захисту

Літак має відповідати вимогам додатку 6 до Конвенції ICAO

«Експлуатація повітряних суден» (частина І «Міжнародні комерційні

повітряні перевезення». Літаки із змінами до 27 включно, гл. 13

«Безпека»), а також додатків 8 до Конвенції ICAO «Льотна придатність

повітряних суден» (із змінами до 98 включно, частина IIIB, розділ «Авіаційна

безпека») та Повітряного кодексу України (ст. 8).

1.3 Порівняння літака DHC-2 Beaver з аналогічними літаками.

Таблиця 1.2

Найменування і розмірність DHC-2
Beaver

Turbo-
Beaver
III

DHC-2
Beaver В

Екіпаж, чоловіків 1 3-5 2
Супроводжуючі 2 2 1
Пасажири 6 45 10
Навантаження на крило, кН/м2 2,6 2,65 2,715
Середня крейсерська якість 14 16 14,52
Дальність польоту з mкн max, км 750 1000 1800
Діапазон крейсерських висот, км 6 9 6,7
Vкр max/Н, км/г/км 435 550 470
Vкр екон/Н, км/г/км 515
Енергоозброєність, кВт/кг(тягозаб. кВт) 2,7 2,6 2,7
Продуктивність, ткм/год 2263,8
Питома витрата палива, г/т.км 327,983

Силова установка
Кількість і тип двигунів 1 2 1
Злітна тяга, кН(потужністьі кВт) 450 1200 500
Крейсерська тяга. кН 420 1100 450
Питома витрата палива зльотна, кг/кН
(кВт),(кг/кВт*ч)

0,25 34,55 0,2463

Питома витрата палива крейсерська,
кг/кН (кВт)

0,26 48,41 0,2441

Ступінь підвищення тиску 21 20 28
Ступінь двоконтурності 0 5,6 0
Клас аеродрому базування В Г В
Швидкість заходу на посадку, км/год 176,7 165,73 181,09
Посадкова швидкість, км/год 161,4 150,73 165,79
Швидкість відриву, км/год 177,54 168,06 179,86
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1.4 Загальні відомості про колісні гальмівні системи.

Гальмівні системи коліс гідравлічні, прямої дії з релейною

протибуксовочною автоматикою, призначені для керування гальмуванням

основних коліс шасі та виконують ряд функцій.

Основні геометричні параметри DHC-2
Beaver

Turbo-
Beaver III

DHC-2
Beaver
В

Розмах крила, м 29,2 35,8 30,29
Стрілоподібність по 1/4 хорд, град 6,5 17 6
Середня геометрична хорда, м 3,18 3.55 2,865
Подовження крила 11,37 10,32 11,4
Звуження крила 2,92 3,3 2,9
Довжина фюзеляжу, м 9,2 30,8 23,519
Діаметр фюзеляжу, м 2,9 3,1 2,9
Подовження фюзеляжу 8,2 9 8,11
Ширина кабіни, м 2,7 2,15 2,7
Довжина кабіни, м 13 10,5 13
Висота кабіни, м 2,38 2,2 2,1
Об'єм кабіни, м* 310 280 280
Розмах ГО, м 10 9,69 9
Стрілоподібність ГО по 1/4 хорд, град 15 35 25
Відносна площа ГО, %
Подовження ГО 4,065 3,45 4,025
Звуження ГО 2,5 3 2,5
Відносна площа РВ, %
Висота ВО, м 4,68 4,93 4,0
Стрілоподібність ВО по 1/4хорд, град. 21,3 40 30
Відносна площа ВО, %
Подовження ВО 1,41 1,29 1,25
Звуження ВО 3 1 3
Відносна площа РН, %
База шасі, м 8,56 11,2 8,56
Колія шасі, м 11,196 3,92 11,196
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Основне гальмування відбувається за допомогою педалей гальма лівого

або правого пілотів. Ліва педаль лівого або правого пілота гальмує колеса лівої

основної стійки шасі, права педаль гальмує колеса правої основної стійки.

Резервне гальмування від ручки. Переміщенням ручки гальмуються

колеса, а також ліва і права головні стійки шасі.

Стоянкове гальмо від електричного вимикача.

Післязлітне гальмування коліс (ПЗК) автоматичне, в процесі очищення

шасі.

Захист від посадки на загальмовані колеса, з основним і резервним

гальмуванням, за рахунок примусового розчеплення коліс перед їх

розкручуванням при посадці або стисненням амортизаторів основної стійки

шасі.

Захист від заносу коліс при швидкості руху понад 30 км/год з

управлінням протибуксовочною автоматикою:

1) індивідуально для кожного колеса головного шасі при головному

гальмуванні;

2) індивідуально колісною парою лівої або правої стійки основного шасі з

резервним гальмуванням.

Примусове розгальмування коліс через основний канал гальмування,

якщо включено резервне гальмування.

Примусове гальмування коліс через резервний канал від спеціального

електричного вимикача (застосовується при виході з ладу стоянкового гальма

електрогідравлічного крана в положенні «гальмо»).

Автоматичний контроль проти буксування. Цикл автоматичного

керування запускається від системи СУЗСО в двох випадках:

- автоматично в польоті після звільнення шасі;

- при натисканні кнопки «противикористання» (при техобслуговуванні).
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Сигнали нормального та небезпечного режимів роботи СГК та вказівки

для пасажирів.

Вона передає сигнали на аварійний реєстратор про активацію основного і

резервного стоянкового гальма, а також про гальмівний тиск на кожному

гальмівному колесі.

Колісна гальмівна система відповідає всім вимогам тієї частини системи

сертифікації DHC-2 Beaver, яка стосується цієї системи.

Компоненти гальмівної системи DHC-2 Beaver.

(Рисунок 1.7), (Додаток А):

-4 редукційні (гальмівні) клапани UG-92/2;

-(UG-149), призначений для регулювання тиску гальмування коліс у

відповідь на хід педалі гальма. Максимальний тиск на виході 95 ± 5 кгс/см2 при

повному натисканні на педаль; встановлюються за панеллю приладів, над

однією з педалей гальм, і управляються за допомогою

Приводами антиблокувальної автоматики є два електрогідравлічні крани

УЕ-24/1-2 6, призначені для автоматичного гальмування коліс і

розгальмовування. Це двопозиційні електрогідравлічні крани прямої дії.

Керуються вони за допомогою датчика заносу UA-28A. При отриманні

електричного сигналу від датчика кран перекриває лінію подачі рідини від

редукційного клапана і підключає колісне гальмо до зливної магістралі; при

відсутності сигналу від UA-28A гальмо забезпечується рідиною. Розташований

у відсіку основної опори ноги;

Два електрогідравлічних вимикача УГ-34/2 4 використовуються, коли

тиск за редукційним клапаном УГ-92/2 становить 4. .8 кгс/см2 і вище

призначені для живлення елементів протипомпажної автоматики (УЕ-24/1-2 і

сигнальних ламп). Крім того, він захищає обмотки електромагнітів крана УЕ-

24/1-2 від перегорання в разі виходу з ладу хоча б одного з датчиків УЕ

(спікання контактів мікровимикача датчика). Встановлюється в стелі основного

опорного відсіку шасі;
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-4 дроселі 5, 7 призначені для плавного гальмування та уповільнення

коліс за рахунок гідравлічного опору отворів дросельної шайби; час,

необхідний для повного гальмування та уповільнення коліс, становить 1,5

секунди. Монтується на стелі основного опорного відсіку шасі;

-два човникових клапана UG-97/7, 8 призначені для автоматичного

з'єднання при включенні одного з колісних гальм в основній або аварійній

гальмівній системі. Вони розташовані на задній стінці основного відсіку опори

шасі;

-4 GA-172-00-2 9 Дозатор призначений для запобігання витоку в

трубопроводі між дозатором і колісним гальмом. Якщо в трубопроводі є витік,

витрата рідини через дозатор буде менше 0,4 літра, а для гальмування одного

колеса потрібно 0,2 літра рідини, в цьому випадку дозатор відкритий. Якщо

витрата рідини через дозатор перевищує 0,4 літра (розрив трубопроводу), то

дозатор закритий і втрати рідини становлять від 0,4 до 0,7 літра. Дозатор

розташований на задній стінці основного опорного відсіку шасі;
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Рис. 1.7 Схема системи гальмування
1 - зворотні клапани; 2 - редуктор тиску УГ-100У; 3 - редукційні клапани УГ-92/2; 4 -

електрогідравлічний вимикач УГ-34/2; 5,7 - дросель; 6 - електрогідравлічний кран УЕ-24 / 1-2;

8 - човниковий клапан УГ-97/7; 9 - дозатор ГА-172-00-2; 10 - датчик манометра ВД-150;

11 - гальмівне колесо КТ-157.

-Два редукційних клапана UG-100U 2 призначені для регулювання тиску

в колісних гальмах під час екстреного гальмування. Вони розміщені в одному

корпусі, змонтовані на центральному пульті управління і управляються вручну

за допомогою рукоятки "аварійного гальма". Максимальний тиск становить 95

± 5 кгс/см2 при повному натисканні на рукоятку;

-4 інерційних датчика UA-28A 5 подають
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імпульси на електрогідравлічний кран UE-24 / 1-2 для гальмування коліс

в момент прослизання коліс щодо землі. На практиці прослизання колеса не

відбувається, достатньо, щоб датчик спрацював, коли колесо зазнає від'ємного

кутового прискорення 450 ± 50 рад/с2. Датчик встановлюється на корпусі

колісного гальма і з'єднується з барабаном колеса за допомогою шестерні;

-два виносних датчика манометра 2ДМ-150 10 (див. рис. 5.10) призначені

для вимірювання тиску в колісних гальмах і подачі сигналу на індикатор. Вони

встановлюються у відсіку головної опори шасі.

1.5 Технічні вимоги до СГК.

СГК повинна відповідати вимогам конструкторської документації.

Технічні характеристики.

Гідравлічна олива НГЖ-5 по ТУ38.401-58-57-93.

Тиск гідравлічної оливи колісних гальм при гальмуванні, МПа (кгс/см2):

1) основний 10±1 (100+1);

2) резервний 10±1 (100±10);

3) 1 година стоянки 15 (150);

4) після зльоту 15 (150);

Робочий тиск рідини в зливній магістралі, МПа (кгс/см2):

- Статичний . .0,8 (8) макс;

- Динамічний ... .1,5 (15) не більше;

- Короткочасна (до 1 секунди) 3,0 (30).

Живлення постійного струму за ГОСТ 19705-89, номінальна напруга 27

В.

Час гальмування і час уповільнення коліс (продуктивність системи) при

основному і резервному гальмуванні повинен бути не більше 1,5 секунди.

При температурі навколишнього середовища нижче мінус 30 °C педаль

гальма необхідно натиснути шість разів для прогріву гідравлічної рідини, щоб

досягти зазначеної продуктивності. Холостий хід педалі гальма і рукоятки

запасного гальма повинен становити 20-25% від повного ходу.
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1.6 Аналіз функціональних відмов колісної гальмівної системи

Перелік попередніх експертних оцінок типу відмовного стану, ймовірності
виникнення та наслідків функціональної відмови

Найменування
відмови
Формула
відмови

Код
и
зов
ні.
про
яв.,
інд
ик.
пов
ід.

Зовні
шній
прояв
відмов
и,
індика
тор
повідо
мленн
я

Усер
едне
на
імові
рніст
ь
відмо
ви 1
год.
поль
оту

Сту
пін
ь
без
пек
и
від
мов
и

Імо
вір
ніст
ь
сту
пен
ю
без
пек
и

Дії екіпажу по
парируванню
відмови

При
зна
ч.ви
д
пер
евір
ки

1 2 3 4 5 6 7 8
Система
гальмування
коліс
Нерозгальмуван
ня коліс однієї з
стійок при
гальмуванні від
основної
системи
(антипробуксов
очна автоматика
працює)

045
003

Органо
лептич
на

4.4e-
08

УУ
П

1.9e-
07

Направлення на
пробігу
витримувати
відхиленням РН,
елеронами,
управлінням
передньої опори,
асиметричним
гальмуванням

ЛІ

Немає
основного
гальмування
коліс однієї з
стійок від ОС

122
003

Органо
лептич
на

1.3е-
07

УУ
П

5.7е-
07

Направлення на
пробігу
витримувати
відхиленням РН,
елеронами,
управлінням
передньої опори
При необхідності
використовувати
аварійне
гальмування

ЛІ
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011 Інфор
мація
на ЕЗІ

032 МФІ
001 Немає

повідом
лення
величин
и тиску
в
гальмах

Основне і
резервне
гальмування
відсутнє на
обох стійках

122
003

Органо
лептич
на

2.0e-
09

СС 8.5е-
09

Направлення на
пробігу
витримувати
відхиленням РН,
управлінням ПОШ

011 Інфор
мація
на ЕСІ

032 МФІ
001 Немає

повідом
лення
величин
и тиску
в
гальмах

Неможливо
загальмувати
обидва колеса
стійки від
резервної
гальмівної
системи(антипро
буксовочна
система працює)

045
003

Органо
лептич
на

1.8е-
10

УУ
П

7.8е-
10

Не потребує

Не
спрацьовують
протибуксовочн
і гальма на
одному колесі
при гальмуванні
з ОС

121
003

Органо
лептич
на

4.9е-
05

БС 2.1е-
04

Не потребує
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РОЗДІЛ 2 СПЕЦІАЛЬНА ЧАСТИНА

2.1. Розрахунок гідравлічних колісних гальмівних систем

Як і у випадку з пневматичними системами, розрахунок гідравлічних

систем зводиться до визначення продуктивності системи, тобто часу

гальмування та уповільнення. Для розрахунку необхідні такі параметри

системи: принципова схема гальмівної системи, довжина і діаметр

трубопроводів, об'ємні характеристики системи і гальм, робочий тиск системи і

гальм.

Рис.2.1Розрахункова схема гідравлічної гальмівної системи.

Для розрахунку приймаємо наступні позначення:Рс=10 МПа - тиск в системі;
=45 м – довжина трубопроводу;

d=0,008 м – діаметр трубопроводу;
=1,96 л – початковий геометричний об’єм;П=0,099 л – приріст початкового геометричного об’єму;
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ТР′ =1,5 МПа – тиск в гальмах при загальмовуванні;ж=6∙ 10−3 м3/хв. – витрата рідини;
γ=1020 Н/м3 - питома вага НГЖ-5У;
v =20,5∙ 10−6 м2/с – кінематичний коефіцієнт в’язкості;РТ =10 МПа – максимальний гальмівний тиск;тр=0,0006 м – товщина стінок трубопроводу;Е=200000 МПа – модуль пружності матеріалу трубопроводу;Е1=1,5∙ 109Па – модуль пружності робочої рідиниж2=8.652∙ 10−5 м3/с.

Початковий об'єм гальма і системи - це об'єм, коли всі рухомі

компоненти гальма знаходяться в початковому положенні, а надлишковий тиск

в системі дорівнює нулю. Цей об'єм завжди заповнений рідиною. Початкове

геометричне збільшення об'єму дорівнює об'єму рідини, що подається в гальмо

через редукційний клапан, який витісняє рухомі частини гальма до моменту

контакту поверхонь тертя.

При розрахунку системи переріз редукційного клапана вважається

постійним і дорівнює Д. Переріз всіх інших вузлів приймається не меншим за

переріз трубопроводу, що відходить від редуктора.

Розрахунок системи проводиться за спрощеною схемою (рис. 2.2). Схема

передбачає визначення часу заповнення об'єму П до тиску Р′, необхідного для

переміщення рухомої частини гальма до повного контакту фрикційних

поверхонь гальма, та часу підвищення тиску від Р′ до РТ .
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Т

Т

ж

Приріст геометричного об’єму при збільшенні тиску у зв’язку з

деформацією елементів гальма (при збільшенні тиску від Р′ до РТ ) не

враховується.

Розглянемо перший етап розрахунку – визначення часу заповнення

об’єму П до тиску Р′ .

Знаходимо приведений коефіцієнт витрат:

A  k  2  g ,Д p 

де =0,6 – коефіцієнт витрат; g=9,81 м/с2.
AД  0,6 

2 9,81
 0,083.

1020
У гальмівній системі редукційний клапан діє як дросель. Розглянемо

процес гальмування, коли редукційний клапан відкритий на максимум. У цьому

випадку середній перепад тиску на дроселі дорівнює:

 p  Pc  (PП 
РТ


),

2

де РП - втрати тиску в еквівалентному трубопроводі від клапану до гальма.

Зміна тиску при переміщенні рухомого елемента відбувається за лінійним

законом.

Для ламінарних потоків падіння тиску в трубопроводі визначається

наступним рівнянням:

P   
8 


1

П g  2


l
Q2 ,

d 5

де - довжина трубопроводу;

d – діаметр трубопроводу.

 
75.
Re

R   d  4 Qж ,e v v   d

де – число Рейнольдса;
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Д Д P Д Д

0

– швидкість потоку рідини в трубопроводі;
v - кінематичний коефіцієнт в’язкості.

Виконавши відповідні перетворення, отримаємо:
v  l 20,5106 1020 45 3 5

PП  48
g


d 5 Qж  48

9,81
 6 10
0,0085 1,124 10 Па.

Таким чином, рівняння із врахуванням витрат в трубопроводах системи

і середнього протитиску в циліндрах буде мати вигляд:

Q  ( А2  F 2  D )2  А2  F 2  (P  Т ) А
2  F 2  D ,

ж1 2 Д Д c 2 2
v  l 20,5106 1020 45 9 4де D  48  i  48  1.12410 кг / м с
g d 4 9,81 0,0084

Площа прохідного перерізу редукційного знайдемо наступним шляхом:
Q 6 103

7 2
FД  ж   3,80110 м .

AД  РТ max 0,083 10

0.0832 (3,801107)2 1,124109
2 2 7 2 1,5 0.0832 (3,801107)2 1,124109 5 3

Qж 
(

)  0.083 (3,80110 ) (10 ) 
2 2 2

 9,56210 м / с.

Знаючи приріст початкового об’єму П і середню витрату на цій ділянці,

отримаємо час заповнення об’єму:

1 
VП

Qж1

 0,099
9,562105 1,03с.

Після заповнення об’єму П зміна тиску РТ за часом визначається

наступною залежністю:

К dРТ

d
 Qж.ср,

де ж.ср. - середня витрата за увесь процес;К0 - коефіцієнт пружності системи.

К  F  l  (
d


1

) 
Vc ,

0 тр тр  Е Е1 E1

де тр – прохідний переріз трубопроводу;

- довжина трубопроводу;
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   5 2.

d

Д Д Д Д

Т

0

d – діаметр трубопроводу;тр - товщина стінок трубопроводу;Е – модуль пружності матеріалу трубопроводу;Е1 - модуль пружності робочої рідини;

– загальний (сумарний) об’єм.

Спочатку знаходимо площу прохідного перерізу трубопроводу:
(d  )2

F  тр (0,0080,0006)2
1,369 10 м

тр 4 4

Визначимо загальний (сумарний) об’єм:

Vc VH VП 1,96  0,099  2,059л.

Далі згідно формули,знаходимо коефіцієнт пружності системи

К 1,369 105 45  ( 0,008 
1 )  2,059 1,824 1012 м4 с2 / кг.

0 0,0006 200000 1,5109 1,5109

Якщо система складається із трубопроводів різних довжин і діаметрів, то

і d беруться еквівалентними, тобто
п

такими, які при витраті ж
li .створюють такий же самий опір,

При лінійній зміні тиску від Р′ до Р" i1 4
i

що й

Q  ( А2  F 2  D

Т
)2  А2  F 2  P  (

Т
PТ

  РТ
 ) 


А2  F 2  D  К dРТ ,

ж1 2

звідси

Д Д


dРТ

d

c 2  2 d

 Qж2 ,
К0

де dРТ

d

- швидкість зміни тиску в системі.

Визначимо тиск Р" :

Р  
1

 Р 
1

10  6,667 106 Па.
Т 3 Т max 3

0.0832 (3,801107)2 1,124109
2 2 7 2  1,5 6,667106  0.0832 (3,801107)2 1,124109

5 3Qж1  (
2

)  0.083 (3,80110 )  10 (
2

) 
2

 9,56210 м / с.
 

Час зростання тиску від Р′ до Р" дорівнює:Т Т

 
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Q

Т

2

3

Р   P  6,667 106 1,5
 2  Т Т 

ж2

К0

8,652 105

1,824 1012

 0,039с.

Рис.2.3 Графік зміни тиску Рис.2.4 Графік зміни тис

в гальмі при загальмовуваннні ку в гальмі при розгаль-

мовуванні

Аналогічно знаходяться ∆ 3 і ∆τ4 для інших участків.

 
РТ

  PТ


 0,087с.
 3 Qж3

К0

 
РТ max  PТ

 0,151с.
 4 Qж4

К0

Графік зміни тиску в гальмі за часом при загальмовуванні визначається як

Тзат 1   2   3   4;

Значення Р" і Р′′′ умовно приймаються рівними 1/3 і 2/3 від РТ .Т Т
Для знаходження часу розгальмування системи знайдемо кількість

рідини, яка входить в систему при підвищенні тиску від Р′ до РТ . Ця

кількість знаходиться як сума об’ємів, підрахованих для кожної ділянки

окремо.

Тоді

де

Знаходимо Vi

V  V2  V3  V4  ..... Vi ,

Vi  Qжі Vi .

для кожної ділянки.

V2

V3

 Qж2

 Qж3

  8.652105 0.039  3.374106 м3.

  7.015105 0.087  6.103106 м3.
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4

де Рср

ж

1

V4  Qж4   4.027105 0.151 6.081106 м3.

V  0,337 105  0,610 105  0,608105 1.556 105 м3.

Знайшовши V і знаючи коефіцієнт пружності системи, визначаємо

витрату рідини через клапан 1 (див. рис. 2.1), прохідний переріз на злив

якого дорівнює Д.

Отже, Qж  АД  FД Рср ,

 
РТ max  РТ




10 1,5
 4,25МПа.

2 2

Тзат  0.239  0.039  0.087  0.151  0.516с.
Гідравлічні розрахунки показали, що час гальмування становить 0,561 с.

Цей результат відповідає часу гальмування сучасних літаків.

При розгальмовуванні крива падіння тиску має вигляд, показаний на рис.

2.4. На ділянці АВ із системи виштовхується об’єм V , а на ділянці ВС –

виштовхується об’єм VП . На ділянці АВ коефіцієнт пружності системи

К0  const. Процес витікання можемо розглядати таким, який відбувається

при постійному перепаді, рівному середньому перепаду

зливного трубопроводу нехтуємо). Тоді

Рср (опором

Q  0,0833,801107 4,25  6.504 105 м3 / с.

Час спорожнення об’єму V

  V
Qж

 1.556105

6.504105  0.239с.

Для ділянки ВС отримаємо

Р 




7 1.5106

5 3
Qж2  АД  FД

Т  0.0833.80110  2.73210 м / с,
2 2

V 0.099 103

звідси 2  П  1.248с.
Qж2

Повний час розгальмовування:

2.732 105

ТР 1  2  0.239 1.248  1.487c.
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Розрахункове навантаження, яке діє на рукоятку від пілота у відповідності з
Нормами льотної придатності [1]:

Рррук = 1,5
1 0,39  R

22,7; R = 18 см;
3

Ррук = 90 кгс;

Зусилля в тязі: Ртяги = 90 18
4,8

= 340 кгс;

Зусилля в тросі: Ртр =

Розривне зусилля троса
Ртр = 600 кгс;
Зусилля в тязі:

340  3,9
3,96

= 335 кгс;

Ртяги = 600  3,96
3

= 800 кгс;

Руп = PTP  5,8
3,5

= 1000 кгс;

Рукоятку рахуємо від Ррук, а решта механізму від руйнуючого зусилля
тросу.
Матеріал рукоятки 30ХГСА бв = 11000 кгс/см2;
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1

1 1
2

Ррук = 90 кгс;

Перетин 1-1

6
х

20

35

39
11

3
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Wx = 0,26 см3
Wкр = 0,2920,42 = 0,1 см 3;
Мі = 9011,3 = 1020 кгссм;
Мкр = 904 = 360 кгссм;

б = 1020 = 3900 кгс/см2; кр =
0,26

360 = 3600 кгс/см2
0,1

бпр =
 = 1,35

3900 2  4  3600 2 = 8200 кгс/см2
Болти 6
Рср = 90  (11,3  3,9)

3,9
= 350 кгс; [Рср] = 1970 кгс

Зім'яло під болтом (без кручення)
Fсм = 0,40,6 = 0,24 см2
Б = 350 = 1500 кгс/см2;

0,26
 > 1

Гойдалка
матеріал Ам 4,5 кд (ВАЛ-10) бв = 3000 кгс/см2
Ррук = 90 кгс
Ртяги = 800 кгс (в запас)

Рруч

1 ц.ж. 1
42
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Ртяги

0,645
4
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5
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26

4

Перетин 1-1
6

x
ц.ж.

16

Wx = 1,2 см 3;
xц.ж. = 0,6 см
Wкр = 0,23 см 3;
Mх = 9017 = 1530 кгссм
Мі = 904,2 = 380 кгссм

б = 1530 = 1300 кгс/см2;  =
1,2

380 = 1650 кгс/см2
0,23

бпр =
 = 1

1300 2  3 1650 2 = 3000 кгс/см2
Провушина кріплення тяги
Руйнуючі зусилля
Рр = 0,9300040,450,4 = 1950 кгс
Рср = 0,4300040,4 0,752  0,32 = 1320 кгс
Рсм = 30000,6(0,4+0,34) = 1330 кгс
ср,см = 1,5

Перетин 2-2

x

15

37

3
3

3
3
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4

Wx = 0,93 см 3;
Mх = 8003,4 = 2720 кгссм
Мкр = 0 кгссм

бі =
2720 = 2920 кгс/см2
0,93

 = 1,03
Зім'яло під болтом 6
F = 0,290,6 = 0,17 см2
Рсм = 350 кгс

бі =
350 = 2060 кгс/см2
0,17

бпр =
 = 1

1300 2  3 1650 2 = 3000 кгс/см2
Провушина кріплення тяги
Руйнуючі зусилля
Рр = 0,9300040,450,4 = 1950 кгс
Рср = 0,4300040,4 0,752  0,32 = 1320 кгс
Рсм = 30000,6(0,4+0,34) = 1330 кгс
ср,см = 1,5

Перетин 2-2

x

15

Wx = 0,93 см 3;
Mх = 8003,4 = 2720 кгссм
Мкр = 0 кгссм

б = 2720 = 2920 кгс/см2
0,93

 = 1,03
38

3
3
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Зім'яло під болтом 6
F = 0,290,6 = 0,17 см2
Рсм = 350 кгс

б = 350 = 2060 кгс/см2
0,17

матеріал Ам 4,5 кд (ВАЛ-10) бв = 3000 кгс/см2
4,5 6
min 1

0,645

Pтяги

Ртяги = 800 кгс

24 1

Провушина
Руйнуючі зусилля
Рр = 0,9300040,450,4 = 1950 кгс
Рср = 0,4300040,4 0,752  0,32 = 1320 кгс
Рсм = 300020,60,34 = 1220 кгс
ср,см = 1,5
Перетин 1-1

4
x

12

Wx = 0,77 см 3;
Мі = 8002,4 = 1920 кгссм

б = 1920 = 2490 кгс/см2
0,77

 = 1,1
39

23

4



Навантаження в т. А
РА = 800 + 600 = 1400 кгс
ц > 2

Гойдалка
матеріал Ам 4,5 кд (ВАЛ-10) бв = 3000 кгс/см2

4 5
min

0,645





Pуп

Провушина
Руп = 1000 кгс
Руйнуючі зусилля
Рр = 0,9300040,40,6 = 2600 кгс
Рср = 0,4300040,6 0,652  0,252 = 1800 кгс
Рсм = 300020,50,54 = 4000 кгс
ср,см = 1,8
Провушина кріплення фіксатора Рр  Ртр =600 кгс

5,5min

4

Рр = 0,9300010,552 = 3000 кгс
Рср = 0,4300012 0,752  0,22 = 1730 кгс
Рсм = 300010,4 = 1200 кгс
Ролик
матеріал БраЖН-10-4-4HB = 200.300
[б] = 11000 кгс/см2 (для HB = 160); Контакт: циліндр R9 – площина
Руп = 1000 кгс Lр = 0,4

1000 1106

б = 0,418
0,4  0,9

= 22000 кгс/см2   1

40
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РОЗДІЛ 3

АНАЛІЗ ДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ВИХІДНОЇ
СИСТЕМИ КЕРУВАННЯ КУРСОМ ЛІТАКА

3.1 Аналіз динамічних характеристик елементів системи

Основні характеристики елементів та систем автоматичного керування
Розглянемо елементи автоматичного керування, які використовуються

для аналізу елементів системи керування курсом літака та основні динамічні

характеристики системи.

Передатна функція ланки W ( p) [10] визначається як відношення

зображень за Лапласом вихідної

початкових умов:

хвих ( р) і вхідної хвх ( р) величин за нульових

W ( p) 
xвих ( p) , (2.1)

xвх ( p)
іншими словами, передатна функція визначається з рівняння зв'язку,

записаного в операторній формі. Якщо елемент системи має два вхідних

значення, потрібно визначити дві передавальні функції (для кожного входу).

Вагова функція w(t) – це реакція системи на миттєвий одиничний

імпульс  (t) на вході системи, тобто на миттєвий імпульс нескінченно великої

амплітуди і одиничної площі. Для визначення вагової функції w(t) , необхідно

визначити оригінал (обернене перетворення Лапласа), що відповідає

передатній функції:

де L1 

w(t)  L1W ( p) , (3.2)

знак оберненого перетворення Лапласа.

Перехідна функція h(t) - це реакція елемента (системи) на одиничне
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P2 ()  Q2 ()

ступінчасте діяння [10].
Визначається як процес на
виході h(t)  Х вих (t) за

одиничного стрибка на вході

Xвх (t)  1t . Перехідна функція визначається як

обернене перетворення Лапласа від зображення
W ( p) , тобто:
p

h(t)  L1 W ( p)  . (2.3) p 
 

Комплексною передатною функцією ланки [10] називають

відношення комплексного зображення вихідної величини X вих ( j) до

комплексного зображення вхідної величини

гармонічних коливань:

Xвх ( j) в режимі усталених

де P() та Q()

W ( j) 
Xвих ( j)

 P()  jQ()  N ()e j () , (3.4)
Xвх ( j)

- відповідно дійсна та уявна частини комплексної передатної

функції у алгебраїчному поданні; N () та () - відповідно модуль та

аргумент комплексної передатної функції у показниковому поданні.

Амплітудно-частотною характеристикою ланки [11] називається

крива залежності модуля комплексної передатної функції

змінюванні частоти від 0 до  :

N () від частоти при

N()  (2.5)

Фазочастотною характеристикою ланки [11] називається крива

залежності аргументу комплексної передатної функції

змінюванні частоти від 0 до  :

() від частоти при

(
) 

arct
g

Q















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Wзз (p) - передатна функція ланок у зворотному зв’язку.

Для системи з одиничним зворотним зв’язком (Wзз ( р) 1):

Wроз ( p)  Wпр ( p) (2.8)

Після визначення передатної функції розімкненої системи можна знайтипередатні

функції замкненої системи [11]:

- за вхідним діянням:

Ф( р) 
у( р)




Wпр ( р)


Wпр ( р) (2.9)
х( р) 1Wпр ( р)Wзз ( р) 1Wроз ( р)

або для Wзз ( р) 1:

- за помилкою системи:

Ф( р) 
Wроз ( р)
1Wроз ( р)

(2.10)

Ф ( р) 
 ( р)


1 (2.11)

- за збуренням:

 х( р) 1W ро
з

( p)

Ф ( р) 
у( р)




Wf ( р) (2.12)
f х( р) 1W ро

з
( р)

Визначимо основні динамічні характеристики елементів системи керування за

наведеними вище виразами, використовуючи рівняння динаміки основних

елементів системи.

Динамічні характеристики датчика кута

За виразом (2.1) визначимо передатну функцію ДК:

WДК
( р) 

U ДК ( р)
 К

 ( р) ДК (2.13)
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ДКШ ДКШ ДКШ ДКШ

За виразом (2.3) визначимо перехідну характеристику ДК:
h (t)  L1 WДК ( р) 

 L1  К ДК 
 К  L1  1 

 К 1t (2.15)
ДК  р   р  ДК  р  ДК

     

За виразом (2.4) визначимо комплексної передатну функцію ДК:

WДК ( j)  КДК (2.16)

Модуль комплексної передатної функції ДК дорівнює коефіцієнтупередачі:

NДК ()  КДК (2.17)

За виразом (2.6) визначимо аргумент комплексно передатної функції ДК:

ДК ()  0 (2.18)

Динамічні характеристики датчика кутової швидкості

Передатна функція ДКШ за виразом (2.1) має вигляд:

W
ДКШ

( р) 
UДКШ ( р)

 К
 ( р)

ДКШ  р
,
(2.19)

як видно, ДКШ описується моделлю ідеальної диференціюючої ланки.

За виразом (2.2) визначимо вагову функцію ДКШ:

w (t)  L1W ( р) L1К р  К 1t

За виразом (2.3) визначимо перехідну характеристику ДКШ:

(2.20)

h (t)  L1 WДКШ ( р) 
 L1  КДКШ р 

 К  (t) (2.21)
ДКШ  р   р ДКШ

   

За виразом (2.4) визначимо комплексно передатну функцію ДКШ:

WДКШ ( j)  j КДКШ (2.22)
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РМ РМ П

 

ДКШ ()  90 (2.24)

Динамічні характеристики рульової машини

Запишемо рівняння динаміки РМ за виразом (1.4) в операторній формі:

Т  р2 ( р)  р ( р)  К U ( р)

W ( p)   ( p)
UП ( р)

 ( р) 
КРМ

р(ТРМ р 1)
 UП ( р)

За виразом (2.1) визначимо передатну функцію РМ:

W ( р) 
 ( р)

КРМ (2.25)РМ U ( р) р(Т р 1)
П РМ

Відповідно до виразу (2.25), РМ описується моделлю інерційної

інтегруючої ланки.

За виразом (2.2) визначимо вагову функцію РМ:
w (t)  L1W ( p)  L1  КРМ 

 К (1 еТРМ t ) (2.26)
РМ РМ

Т р 1 РМ

 РМ 

За виразом (2.3) визначимо перехідну характеристику РМ:
W ( p)  К   t h (t)  L1  РМ   L1  РМ   К  t Т (1 eТ рм )

 
(2.27)

РМ р  Т р 1  рм  


За виразом (2.4) визначимо комплексно передатну функцію РМ:

WРМ ( j) 
КРМ

j( jТРМ р 1)
(2.28)

(2.30)

рмРМ
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Динамічні характеристики підсилювача

За виразом (2.1) визначимо передатну функцію П:

W ( р) 
UП ( p)

 К
П ( p) П (2.31)

Як бачимо, підсилювач описується моделлю пропорційної ланки.За

виразом (2.2) визначимо вагову функцію П:
w (t)  L1W ( p)  L1К   К  (t) (2.32)

П П П П

За виразом (2.3) визначимо перехідну характеристику П:
h (t)  L1 WП ( p) 

 L1  КП 
 К  L1  1 

 К 1t (2.33)
П  p   p  П  р  П

     

За виразом (2.4) визначимо комплексно передатну функцію П:

WП ( j)  КП (2.34)

За виразом (2.5) визначимо модуль комплексно передатної функції П:

NП ()  КП (2.35)

За виразом (2.6) визначимо аргумент комплексно передатної функції П:

П ()  0 (2.36)

Динамічні характеристики літального апарату

За виразом (2.1) визначимо передатну функцію ЛА:

WЛА
( p) 

 ( p)


 ( p) р(Т
КЛА

ЛА  р 1)
(2.37)

Відповідно до виразу передатної функції, ЛА описується моделлюінерційної

інтегруючої ланки.
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 

W ( p)  К   t h (t)  L1  ЛА   L1  ЛА   К  t Т (1 eТ ЛА ) (2.39)
ЛА p 


ТЛА  p 1ЛА ЛА

 

За виразом (2.4) визначимо комплексно передатну функцію ЛА:

WЛА ( j) 
КЛА

j( j Т ЛА  р 1)
(2.40)

За виразом (2.5) визначимо модуль комплексно передатної функції ЛА:

NЛА () 
КЛА (2.41)

За виразом (2.6) визначимо аргумент комплексно передатної функції

ЛА:

ЛА()  90  arctgT (2.42)

Динамічні характеристики жорсткого зворотного зв’язку

За виразом (2.1) визначимо передатну функцію ланки, яка знаходиться в

ЗЗ:

W ( р) 
 ( р)

 К (2.43)
ЗЗ
ЗЗ ( р) ЗЗ

За виразом (2.2) визначимо вагову функцію ЗЗ:
w (t)  L1W ( p)  L1К   К  (t) (2.44)

ЗЗ ЗЗ ЗЗ ЗЗ

За виразом (2.3) визначимо перехідну характеристику ЗЗ:
h (t)  L1 WЗЗ ( p) 

 L1  КЗЗ 
 К  L1  1 

 К 1t (2.45)
ЗЗ  p   p  ЗЗ  p  ЗЗ

     

За виразом (2.4) визначимо комплексно передатну функцію ЗЗ:

WЗЗ ( j)  КЗЗ (2.46)

 1Т ЛА22

U
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U
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3.2 Структурна схема та передатні функції системи керування
кутом курсулітака

Для визначення передатної функції структурна схема системи повинна

бути одноконтурною, тому структурна схема системи автоматичного

керування кутом місця літака, зображена на рисунку 1.1, спочатку

трансформується.

Розглянемо паралельне з’єднання ланок з передатними функціями

датчика кута WДК й кутової швидкості WДКШ , схему якого наведено на рис. 2.1.

Рис.2.1 – Схема паралельного з’єднання ланок

Запишемо передатну функцію ланки з паралельним з’єднанням [7]:

WПАР(р) WДК (р) WДКШ (р) (2.49)

W ( р)  К  К  р  К (1
КДКШ  р) (2.50)

ПАР ДК ДКШ ДК

Введемо позначення:

К ДК

ТПАР 
КДКШ

К ДК


0,3

 0,6
0,5
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П

Розглянемо внутрішній контур зворотного зв’язку, схему якого наведено

на рис. 2.2, і замінимо це з’єднання однією ланкою з відповідною передатною

функцією.

Рис.2.2 – Схема ланки зі зворотним зв’язком

Запишемо передатну функцію ланки, охопленої зворотним зв’язком

[11]:

W ( р) WПР ( р) (2.52)
КОЛ 1 W ( р)W ( р)

ПР ЗЗ

Підставимо значення передатних функцій у вираз (2.52) й отримаємо:

W ( p) КП 

р(Т

КРМ
 р 1)

WКОЛ ( p)  П  РМ 
1WП ( p) WРМ ( p) WЗЗ ( p) 1 К 


КП  КРМ

р(Т
КРМ

РМ  р 1)

1

 КЗЗ

 КП  КРМ  КЗЗ 

( р(ТРМ  р 1)  КП  КРМ  КЗЗ ) ТРМ

КЗЗ

 р2 
1

 р 1
КП  КРМ  КЗЗ КП  КРМ  КЗЗ КП  КРМ  КЗЗ
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ТРМ

КП  КРМ  КЗЗ

0,12
10  4 0,1

p1, p2 
0, 25  i | 0, 0575 |


0, 25  i 0, 2398

 4,166  i 3,996
0,06 0, 06

У вихідній схемі системи підсилювач та рульова машина охоплені

зворотним зв’язком з пропорційною ланкою в ньому. У результаті проведених

структурних перетворень цього з’єднання отримаємо передатну функцію з

комплексно – спряженими коренями в знаменнику, що відповідає моделі

коливальної ланки:

ТКОЛ 
Т 2

1
КЗЗ
 р2  2 Т   р 1


Т 2 ККОЛ

 р2  2 Т   р 1 (2.53)
КОЛ КОЛ КОЛ КОЛ

Звідки коефіцієнт коливальної ланки дорівнює:

ККОЛ 
ЗЗ

Визначимо параметри отриманої коливальної ланки:

(2.54)

ТКОЛ    0,173

 
1

КП  КРМ  КЗЗ  2 ТКОЛ

 1
10  4  0,1 2  0,173

 0, 73

Відобразимо на рис. 2.3 структурну схему системи керування після всіх

перетворень:

Рис.2.3 – Структурна схема системи після перетворення

1
К
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W ( p)  K (Т  р 1)  KЛА 

ККОЛ
РОЗ ДК ПАР р  (Т  р 1) Т 2  р2  2 Т  р  1

W ( p) 

ЛА КОЛ КОЛ

КДК  КЛА  ККОЛ  (ТПАР  р 1)
РОЗ р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т  р  1)

ЛА КОЛ КОЛ

Визначимо коефіцієнт підсилення розімкненої системи:

К  К  К К  0,52 
1

 10
РОЗ ДК ЛА КОЛ 0,1

Тоді передатна функція розімкненої системи описується виразом:

W ( p) КРОЗ  (ТПАР  р 1) (2.55)
РОЗ р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т  р  1)

ЛА КОЛ КОЛ

3.3 Перевірка системи керування кутом курсу ЛА на стійкість

Стійкість - це властивість системи виходити зі стану рівноваги і

повертатися до попереднього рівноважного стану після припинення дії

вхідного впливу. Ознакою стійкості є збіжність перехідних процесів,

наприклад, у випадку стабілізованих систем [12]:

X (t)  XЗД (t)  X (t)  0,t  (2.56)де XЗД (t), X (t) - відповідно

задане та поточнезначення регульованої

координати.

Система буде стійкою [11], якщо всі дійсні корені, і всі дійсні частини

комплексно спряжених коренів характеристичного рівняння будуть

від’ємними. Стійкість системи визначають на основі аналізу перехідного

процесу або коефіцієнтів та коренів характеристичного поліному.

У теорії автоматичного керування є ще один ефективний метод оцінки

стійкості – використання критеріїв стійкості – узагальнених показників, які не

потребують розв’язувати рівняння системи [11].
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п п1 1 0

Для оцінки стійкості використовують характеристичний поліном

замкненої системи, а стійкість оцінюється за коефіцієнтами

характеристичного поліному [12].

Характеристичний поліном замкненої системи:

D(p)  а рп  а рп1 ... а р  а  0

- необхідна умова стійкості:

(2.57)

Необхідною умовою є додатність усіх коефіцієнтів характеристичного

поліному аі  0 при ап  0 .

- достатня умова стійкості

Замкнена система буде стійкою, якщо при 2e всі п визначників

Гурвіца будуть додатними, де п - порядок характеристичного поліному:

п  0;п1  0;...;1  0.

Якщо хоча б один визначник буде від’ємним, система буде нестійкою,

якщо хоча б один визначник дорівнює нулеві – система буде на границі

стійкості [11].

Таким чином, для оцінки стійкості треба записати п визначників Гурвіцаі

перевірити їх знак. Ці визначники складаються з коефіцієнтів

характеристичного поліному замкненої системи і записуються таким чином

[7]:

1. за головною діагоналлю записуємо коефіцієнти характеристичного

поліному, починаючи з другого ( ап1 ) і далі зі зменшенням індексів до

а0 включно.

2. стовпці вгору від головної діагоналі заповнюємо коефіцієнтами з

індексами, які зменшуються, а стовпці вниз від діагоналі –

коефіцієнтами з індексами, що збільшуються.

3. місця відсутніх коефіцієнтів заповнюємо нулями.
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n 




Визначники більш низького порядку отримуємо з визначників більш

високого порядку, викреслюючи один рядок знизу і один стовпчик справа [12].

Розглянемо характеристичний поліном четвертого порядку системи

керування кутом курсу ЛА:
D( p)  а  р4  а  р3  а  р2  а  р  а (2.58)
4 3 2 1 0

де
а  Т 2 Т

4 КОЛ ЛА

а  Т 2 Т Т  2 
3 КОЛ КОЛ ЛА

а2  2  ТКОЛ  ТЛА

а1  1 КРОЗ ТПАР

а0  КРОЗ

Оскільки всі коефіцієнти характеристичного поліному є сумами та/чи

добутками параметрів системи, які є додатними величинами, то

необхідна умова стійкості виконується [12].

ап  0 . Отже,

Для визначених значень коефіцієнтів характеристичного поліному:
а0  10
а1  7
а2  1, 45
а3  0,33
а4  0, 036

Запишемо та оцінимо значення визначників четвертого, третього та

другогопорядків:

3  а3 а2  а1  а3 а3  а0  а1  а1  а4  0,331, 45 7  7  7 0,036  0,330,3310

4  3  а0  0, 496510

2  а3 а2  а4 а1  0,331,45 0,036 7  0,4785  0, 252

1  а3  0,33

an1 an3 an5 an7 0
an an2 an4 an6 0

0 an1 an3 an5 0
0 an an2 ann 0
0 0 0 0 a0
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4  4,965  0

3  0, 4965  0

2  0, 2265  0

1  0,33  0

Отже, перевіривши систему керування кутом курсу літака на стійкість

за критерієм Гурвіца, можна зробити висновок, що вона є стійкою, адже всі

визначники Гурвіца і  0 .

3.4 Перевірка системи керування кутом курсу ЛА на точність

Маючи передатну функцію розімкненої системи керування (2.59)запишемо

вираз для головної передатної функції замкненої системи [13]:

Ф( р)  WРОЗ ( p) 


КРОЗ  (ТПАР  р 1) (2.60)
1W ( p) р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2  р  1)  К (Т  р 1)
РОЗ ЛА КОЛ РОЗ ПАР

Зображення похибки знаходимо за виразом [10]:

 ( р) 
1

 ( p) 


WL ( p)  L( p) (2.61)
1W1( p) W2 ( p) 1 W1( p) W2 ( p)

Де

1( р) 
1

1W1( p) W2 ( p)
 ( p) - зображення похибки, яка виникає при

відпрацюванні вхідного заданого впливу [10];

2 ( р) 
WL ( p)

1 W1( p) W2 ( p)
 L( p) - зображення похибки, викликаної дією

зовнішнього збурення [10].
( p)
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ЛА

- передатна функція замкненої системи за похибкою, яка обумовлена дією

зовнішнього збурення, визначається по відношенню до зображення

зовнішнього збурення і з точністю до знаку співпадає з передатною функцією

замкненої системи за збуренням:

 ( p) WL ( p)   ( p) (2.63)
L 1W ро

з
( p) L

Усі передатні функції замкненої системи мають один і той же

знаменник, який називається характеристичний поліном [10]:

D(p)  Q(p) kроз R(p) (2.64)

За формулою (2.62) визначимо передатну функцію замкненої системи за

похибкою:
р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т  р  1)

Ф ( р) ЛА КОЛ КОЛ (2.65)
р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т  р  1)  К (Т  р 1)

ЛА КОЛ КОЛ РОЗ ПАР

Усталена похибка системи [13] визначається за формулою (2.61):
уст  lim (t)  lim p ФМ ( р)  М ( р)

t p0

Де М  const , М ( р) 
10 , Ф ( р) 

КМ

р М р(Т  р 1)

Запишемо передатну функцію моменту замкненої системи за похибкою:

При З  0 матимемо:

Ф ( р)   ( р)
М М ( р)

(2.66)

 ( р)  М ( р) WМ ( р)   ( р) WРОЗ ( p)
  
 ( р)  М ( р) WМ ( р)   ( р) WРОЗ ( p)
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lim p М КОЛ КОЛ

Ф ( р) 

КМ

р  (ТЛА  р 1) 
М р (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т   р 1)  К (Т  р 1)
ЛА КОЛ КОЛ РОЗ ПАР

р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т   р 1)
ЛА КОЛ КОЛ

К  (Т 2  р2  2 Т   р 1)
 М КОЛ КОЛ

р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т   р 1)  К (Т  р 1)
ЛА КОЛ КОЛ РОЗ ПАР

Тепер можемо розрахувати чому дорівнює усталена похибка системи за

формулою (2.61):

   К  (Т 2  р2  2 Т   р 1) 10 


уст p0 р  (Т  р 1)  (Т 2  р2  2 Т   р 1)  К (Т  р 1) р
ЛА КОЛ КОЛ РОЗ ПАР

Як видно з виразу (2.61) усталена похибка САК залежить від вхідноговпливу та

від передатної функції замкненої системи за похибкою [10].

3.5 Побудова частотних характеристик розімкненої системи

керування

Логарифмічно амплітудно-частотна характеристика (ЛАЧХ)

розімкненої системи визначається як [10]:

L()  20 lg N ()   Li ()
i1

(2.67)

де Li () - логарифмічно амплітудно-частотна характеристика і-тої ланки

системи

n

10
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При побудові ЛФЧХ відлік кутів () іде за віссю ординат в звичайному

масштабі в кутових градусах чи радіанах. За віссю абсцис відкладається

частота в логарифмічному масштабі [10].

Для побудови частотних характеристик системи, а саме ЛАЧХ та ЛФЧХ,

потрібно знайти частоти спряження, які визначаються за сталими часу ланок

системи:
 

1


1
 1,66 с-1

ТПАР 0,6

2 
1


1

 0,83 с-1

3 

Т ЛА

1 
ТКОЛ

1,2

1
0,173

 5,88с-1

Маючи частоти спряження та передатну функцію розімкненої системи,

обчислену за виразом (2.55), можемо побудувати ЛАЧХ й ЛФЧХ системи

(рис.2.5)

Рис.2.5 – Частотні характеристики розімкненої системи [14]

1

57



Початковий нахил ЛАЧХ становить - 20 дБ/дек, а кінцевий - 60 дБ/дек,початкова

фаза на ЛФЧХ становить – 900, а кінцева прямує до – 2700.

Аналізуючи рис.2.5 бачимо, що система є стійкою, але має малі запаси

стійкості (за амплітудою – менше 3 дБ, а за фазою 100). Для збільшення запасів

стійкості можна запропонувати зменшити сталу часу ТКОЛ , що забезпечить

розширення області середніх частот ЛАЧХ з нахилом - 20дБ/дек на частоті

зрізу системи та забезпечить повільніший спуск ЛФЧХ до значення (- 1800)

[14].

3.6 Побудова перехідної характеристики замкненої системи

Перехідною функцією системи називається реакція системи на одиничне

ступінчасте діяння, тобто перехідна функція визначається як процес на виході

ht  Хвих t  за одиничного стрибка на вході Хвх t   1t. Перехідна функція

визначається за формулою (2.3) як обернене перетворення Лапласа від

зображення [10].

На рис. 2.6 наведено графік перехідної характеристики замкненоїсистеми.

Рис.2.6 – Перехідна характеристика замкненої системи [14]
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Як бачимо з отриманого графіку, тривалість перехідного процесу складає9 с,

процес коливальний з частотою 0,7 Гц та значними відхиленнями від

усталеного значення (перерегулювання складає 80%), що є неприпустимим

для систем керування [14].

Висновки до Розділу 3

1. Був проведений аналіз динамічних характеристик вихідної системи

керування кутом курсу літака, розраховані передатні й вагові функції

системи, перехідні характеристики, комплексно передатні функції,

модуль й аргумент комплексно передатної функції, тощо.

2. Реалізоване перетворення структурної схеми до конструктивного

вигляду й визначено передатну функцію розімкненої й замкненої

системи.

3. Був проведений аналіз системи керування на стійкість, який під час

перевірки за критерієм Гурвіца, показав, що всі визначники більше

нуля, що, говорить про те, що система є стійкою.

4. Також проведений аналіз точності системи в усталених режимах й

розраховані передатні функції замкненої системи за похибкою.

5. Були побудовані частотні характеристики системи (ЛАЧХ і ЛФЧХ) й

перехідна характеристика замкненої системи. У результаті цієї

перевірки, з графіків побудованих в графічному середовищі Simulink

можна побачити, що система керування має дуже малі запаси стійкості

за амплітудою – менше 3 дБ, а за фазою 100, а тривалість перехідного

процесу займає досить великий час - 9 с й процес коливальний з

частотою 0,7 Гц та значними відхиленнями від усталеного значення

перерегулювання складає 80%. Тому, задля покращення якості

перехідного процесу й частотних характеристик, було запропоновано

ввести в систему керування корекцію.
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РОЗДІЛ 4

КОРЕКЦІЯ СИСТЕМИ АВТОМАТИЧНОГО КЕРУВАННЯ КУТОМ
КУРСУ ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ ДЛЯ ПОКРАЩЕННЯ
ДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК

4.1. Необхідність корекції системи автоматичного керування. Поняття
про корекцію
Як показали результати аналізу АЧХ, наведені в розділі 3, система

керування положенням літака має малі запаси стійкості за амплітудою та

фазою, а перехідні процеси в замкненому контурі характеризуються великими

перерегулюваннями, великими амплітудами коливань та тривалим часом

загасання. Тому було прийнято рішення внести корективи в систему керування

з метою покращення динамічних характеристик системи та виконання

наступних вимог: запас стійкості повинен бути не менше 10 дБ (амплітуда) та

150 дБ (фаза); перерегулювання системи не повинно перевищувати 18%; час

перехідного процесу повинен бути зменшений(в залежності від типу літака це

встановлюється відповідними вимогами). Вибір конкретного методу корекції

залежить від динамічних характеристик системи та цілей, які необхідно досягти

шляхом застосування корекції [14].

Поняття компенсації в системах автоматичного керування означає зміну

їх динамічних характеристик для забезпечення необхідного запасу стійкості

шляхом підвищення динамічної точності та відображення якості перехідних

процесів; в САК для компенсації використовуються компенсаційні пристрої

[13].

Необхідне функціональне перетворення сигналу розузгодження системи

(різниці між заданим і фактичним кутом орієнтації літака) може бути досягнуто

пристроєм корекції, включеним послідовно з основним контуром управління

елементами системи або в локальний ланцюг зворотного зв'язку. Таким чином,

компенсатор може бути використаний як для послідовного, так і для
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паралельного. На практиці в корекції САК зустрічаються випадки, коли

використовуються одразу цих два корегуючих пристроїв [13].

4.2 Аналітичне визначення параметрів системи керування з корекцією

4.2.1 Синтез корегувальних пристроїв, які забезпечують необхідні

показники стійкості та якості системи автоматичного керування

Під синтезом системи розуміють такі її дослідження, у результаті яких

по заданим показникам стійкості та якості знаходять необхідну структуру

схеми, параметри її елементів та способи реалізації знайденої структурної

схеми.

Найбільш простим та наглядним методом синтезу корегувальних

пристроїв є метод логарифмічних частотних характеристик. Синтез цим

методом заснований на зв’язку перехідної функції з дійсною частотною

характеристикою замкненої системи, яка пов’язана з логарифмічною

амплітудно-частотною характеристикою розімкненої системи. За допомогою

такого зв’язку, можливо переходити від показників якості до параметрів

дійсної частотної характеристики та до параметрів логарифмічних частотних

характеристик розімкненої системи, тобто є можливість за заданими

показникам якості системи (перерегулюванню, часу регулювання, похибкою в

усталеному режимі) будувати бажану логарифмічну амплітудно-частотну

характеристику [13].

У роботі бажана логарифмічна амплітудно-частотна характеристика є

характеристикою системи, яка гарантує заданий показник якості.

При використанні методу логарифмічної АЧХ для синтезу

коригувального пристрою системи автоматичного керування зазвичай

виконують наступні кроки [13]:

1. Будують логарифмічну амплітудно-частотну характеристику системи

до корекції з урахуванням необхідних коефіцієнтів підсилення системи в

розімкненому вигляді. Цей коефіцієнт знаходять з умови отримання похибки в
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усталеному режимі не вищезаданої.

2. За заданими показниками якості з урахуванням логарифмічних

частотних характеристик не скорегованої системи будують бажану

логарифмічну амплітудно-частотну характеристику.

3. На підставі бажаної характеристики та побудованих логарифмічних

частотних характеристик не скорегованої системи визначають логарифмічну

амплітудно-частотну характеристику корегувального пристрою.

4. За отриманою логарифмічною амплітудно-частотною

характеристикою корегувального пристрою знаходять передаточну функцію

цього пристрою і підбирають найпростіший спосіб його реалізації. Також

визначають параметри корегувального пристрою та його логарифмічну

фазочастотну характеристику.

5. Будують кінцеві ЛАЧХ та ЛФЧХ скорегованої системи та визначаютьїї

показники стійкості та якості керування.

Ознайомившись з результатами побудови частотних характеристик

розімкненої системи керування, відображених на рис.2.5, можна дійти до

висновку, що система практично знаходиться на границі стійкості, адже має

малий запас стійкості за амплітудою та фазою. Крім того, це проявляється і в

тривалому згасанні перехідного процесу системи та у значних відхиленнях

перехідної характеристики від усталеного значення.

Щоб збільшити запас стійкості [14] та покращити якість системи в

перехідному режимі пропонується таке змінення ЛАЧХ та ЛФЧХ:

розширення області середніх частот ЛАЧХ з нахилом -20дБ/дек на частоті

зрізу системи та забезпечення повільнішого спуску ЛФЧХ до значення (-1800).

Це можливо зробити шляхом зменшення сталої часу ТКОЛ .
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Tрм

kп  kрм  kзз

0,12
10 16 0,1

КРМ

Для цього пропонується збільшити коефіцієнт передачі рульової машиничи

коефіцієнт підсилення підсилювача КП (в залежності від можливості

практичної реалізації) в 4 рази, після чого отримаємо значення сталої часу Tкол

[14]:

Tкол    0,086 (3.1)

Знайдемо коефіцієнт демпфування  після збільшення КРМ [14]:

 
1

kп  kрм  kзз  2 Ткол

 1
10 16  0,1 2  0, 086

 0,363 (3.2)

У результаті проведених досліджень, можемо зробити висновок, що

стала часу Tкол зменшилась вдвічі. Але й коефіцієнт демпфування також
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зменшився вдвічі. Перевіримо вплив зміни параметрів РМ на динамічні

характеристики системи керування.

4.2.2 Моделювання системи автоматичного керування кутом курсу

літака зі зміненими параметрами РМ

На рис.3.1 наведено схему моделювання замкненої системи для

визначення перехідної характеристики системи, яка побудована в графічному

середовищі Simulink. На даній схемі зображені передатні функції ланки з

паралельним зв’язком (2.50), коливальної ланки (2.53), яка є моделлю

підсилювача та рульової машинки, охоплених жорстким зворотним зв‘язком,

передатна функція (2.37) інерційної інтегруючої ланки (модель ЛА), які

охоплені головним одиничним зворотним зв‘язком. Схема моделювання

відповідає структурній схемі з передатною функцією замкненої системи

(2.60). Для побудови даної схеми, потрібно внести вихідні дані параметрів

системи до МАТ – файлу. Після запуску самої програми, вони автоматично

перейдуть до схеми в середовище моделювання Simulink.

Рис.3.1 – Схема замкненої системи керування для моделювання перехідного

процесу

Після збільшення коефіцієнта передачі рульової машини КРМ в чотири
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рази, отримали значення сталої часу ТКОЛ та коефіцієнта демпфування  , які є

меншими вдвічі від визначених за вихідними даними значень. З урахуванням

нових параметрів було проведено побудову логарифмічних частотних

характеристик розімкненої системи, графіки яких наведено на рис. 3.2. Для

порівняльного аналізу та оцінки ефективності змінення частотних

характеристик розімкненої системи на рис.3.2 наведено і частотні

характеристики, які розімкнена система мала до зазначеної корекції.

За наведеною на рис. 3.1. схемою було розраховано перехідну

характеристику скорегованої САК, графік якої наведено на рис. 3.3. Для

порівняльного аналізу та оцінки ефективності введеної корекції на рис.3.3

наведено і графік перехідної характеристики, відповідає системі керування

курсом літака до зазначеної корекції.

Рис.3.2 – ЛАЧХ та ЛФЧХ системи керування до корекції (сині криві) та після

введення корекції (червоні криві) [14]
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КОЛ

гармонічного впливу, в той час, як ця область відповідає за фільтруючу

здатність САК. Крім того, отримане значення запасу стійкості за амплітудою

все ще є недостатнім саме через наявність зазначеного підсилення. Тому є

необхідність в подальших кроках для корекції САК.

Рис.3.3 – Перехідна характеристика до (синя крива) та після (червонакрива)

введення корекції [14]

4.3 Застосування для корекції системи автоматичного керування

швидкісного зворотного зв’язку, що охоплює блок рульової машини

Для збільшення показника  коливальної ланки з передатною функцією

(2.53), моделлю якої описується блок рульової машини (в результаті

виконаних раніше структурних перетворень), пропонується застосувати

корекцію шляхом охоплення коливальної ланки гнучким зворотним зв‘язком

(швидкісним зворотним зв‘язком) через диференціюючу ланку з передатною

функцією W *( p)  k p [13]. Як було зазначено раніше, такі корегувальні

1
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зз 

пристрої відносяться до паралельних корегувальних пристроїв, які

реалізуються у вигляді місцевих зворотних зв‘язків.

У залежності від типу ланок, які використовуються в ланцюзі місцевого

зворотного зв’язку, розрізняють жорсткі та гнучкі зворотні зв’язки.

Жорсткий зворотний зв’язок – це зв’язок, що подається на вхід ланки,

охопленою ним, як сигнал, який пропорційний вихідній величині цієї ланки

(чи останньої із ланок) [13].

Гнучкий зворотний зв'язок - це зворотний зв'язок, який подається на

вхід цільової ланки у вигляді сигналу, пропорційного першій похідній

вихідної величини цієї ланки.

У більш загальному випадку гнучкий зворотний зв'язок може бути

використаний для подачі на вхід ланки другої похідної вихідного значення

на додаток до першої похідної. Якщо жорсткий зворотний зв'язок працює як

у перехідному, так і в усталеному режимах, то гнучкий зворотний зв'язок

впливає на поведінку системи лише в перехідному режимі [13].

Розглянемо переваги та недоліки використання корекції зі зворотним

зв‘язком [13]:

 Переваги:
1)В області значних частот передавальна функція частини системи,

охопленої зворотним зв'язком, визначається оберненою до передавальної

функції паралельного компенсаційного пристрою, що дозволяє зменшити

залежність показника якості системи від зміни параметрів цього елемента;

2) Передавальні характеристики частини системи, охопленої зворотним

зв'язком, визначаються параметрами схеми зворотного зв'язку, завдяки чому

нелінійні характеристики елемента, охопленого зворотним зв'язком,

лінеаризуються;

3)Живлення паралельного корегувального пристрою навіть у

випадку, коли воно потребує великої потужності, не викликає

ускладнень, адже зворотні зв’язки зазвичай починаються з кінцевих ланок

системи з потужним виходом;
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4) Паралельний корегувальний пристрій працює при меншому рівні

завад, у порівняні з послідовними корегувальними пристроями, бо

сигнал, який поступає на нього, проходить через усю систему, що

є гарним фільтром низьких частот.

 Недоліки:

1) Паралельні корегувальні пристрої часто являють собою дорогі або

громіздкі елементи (наприклад, тахогенератори,

диференціювальні трансформатори, тощо);

2) З’являються труднощі при підсумовуванні сигналу зворотного

зв’язку та сигналу похибки;

3) Контур, утворений місцевим зворотним зв’язком, може виявитись

сам по собі нестійким.

На рис.3.4 зображено фрагмент схеми, на якому коливальна ланка (2.53)

охоплена гнучким зворотним зв’язком.

Рис.3.4 – Схема коливальної ланки охопленої гнучким зворотним

зв’язком Перетворимо наведений фрагмент, замінивши його однією

ланкою з

відповідною передатною функцією. В результаті структурних перетворень

отримаємо коливальну ланку з тим самим значенням сталої часу, але зі

збільшеним значенням показника згасання [14]:
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ККОЛ
К T 2  р2  2 T  р  1

W * ( p)  КОЛ  КОЛ КОЛ 
T 2  р2  2 T  р  1 1ККОЛ  К * р
КОЛ КОЛ T 2  р2  2 T  р  1

 ККОЛ

КОЛ КОЛ

 ККОЛ (3.3)
T 2  р2  2 T  р  1 К  К * р T 2  р2  (2 T   К  К*)  р 1
КОЛ КОЛ КОЛ КОЛ КОЛ КОЛ

З отриманої формули (3.3) запишемо:

2 T   К  К *  2 T  *

КОЛ КОЛ КОЛ
2 T  К  К* К  К* (3.4)

 *  КОЛ  КОЛ    КОЛ

2 TКОЛ 2 TКОЛ 2 TКОЛ

Приймемо таке значення показника згасання  * =0,9, яке повинно

забезпечуватись в результаті застосованого методу корекції. Тоді з останнього

виразу (3.4) визначимо значення коефіцієнта

показника згасання  * =0,9 [14]:

К * , яке б забезпечувало значення

2 T  (  * ) 2 0, 086 (0,363 0,9) 0,092364 (3.5)
К*  КОЛ    0,0092

ККОЛ 10 10

Перевіримо ефективність запропонованого методу корекції на основі

моделювання САК та аналізу її частотних і часових характеристик. Для

моделювання використаємо розроблену раніше схему, яку наведено на рис. 3.1з

отриманим у відповідності до (3.4) значенням показника згасання

коливальної ланки  *
. Для аналізу визначимо ЛАЧХ, ЛФЧХ та перехідну
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характеристику [14].

На рис. 3.5 наведено графіки ЛАЧХ та ЛФЧХ розімкненої системи до

корекції (вихідної системи), які зображені кривими синього кольору, та після

корекції – графіки зображені кривими помаранчевого кольору. Як видно з

наведених графіків, збільшення показника згасання коливальної ланки

забезпечило збільшення запасу стійкості за амплітудою більше, ніж в 4 рази

(до 11,2 дБ) порівняно з таким значенням для вихідної системи [14].

Рис.3.5 – Частотні характеристики системи до корекції (синя крива) та

після корекції (помаранчева крива) [14]

На рис. 3.6 наведено графіки перехідної характеристики системи

керування кутом курсу ЛА до корекції (крива синього кольору) та після

корекції (крива помаранчевого кольору).
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Рис.3.6 – Перехідна характеристика системи до корекції (синя крива) та

після корекції (помаранчева крива) [14]

З рис.3.6 бачимо, що система має набагато краще згасання, тобто час

перехідного процесу зменшився до 2 с, і як результат зменшилась кількість

коливань. Для зменшення перерегулювання доцільно ще збільшити

подальшою корекцією для збільшення показника згасання [1
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РОЗДІЛ 5

ОХОРОНА ПРАЦІ

5.1 Вступ

Дана дипломна робота є випускною кваліфікаційною роботою, яка являє

собою завершальну стадію навчання студента у вищому навчальному закладі. В

цьому розділі відображений стан безпеки праці та визначені рекомендації щодо

поліпшення умов праці в конкретних умовах, на робочому місці, прийнятому за

об’єкт дослідження. Висвітлені питання безпеки при виникненні надзвичайних

ситуацій в заданих умовах.

Охорона праці - це система законодавчих, організаційно-технічних,

соціально-економічних, санітарно-гігієнічних і лікувально-профілактичних мір

і засобів, спрямованих на збереження життя, здоров'я й працездатності людини

в процесі праці. Завдання охорони праці полягає в тому, щоб звести до

мінімуму ймовірність поразки працюючого під дією небезпечного виробничого

фактора або захворювання під дією шкідливого виробничого фактора з

одночасним забезпеченням комфортних умов при максимальній

продуктивності праці. Закон України "Про охорону праці" визначає основні

положення по реалізації конституційного права громадян на охорону їх життя і

здоров'я в процесі трудової діяльності; регулює взаємини між адміністрацією і

працівником в незалежності від форм власності; встановлює єдиний порядок

організації охорони праці в Україні.

5.2 Аналіз умов праці

5.2.1 Організація робочого місця, небезпечні та шкідливі фактори

Розглянемо робоче місце, де виконувалась дипломна робота, тобто встановлено

ПК. Кімната являє собою приміщення загальною площею 20 м2 , і висотою

стелі 3 м. У приміщенні знаходиться 2 робочих місць з ПК. Кожне робоче місце

обладнане робочим столом площею 1,2 м2 , стільцем та персональним

комп'ютером, що складається з монітора, системного блоку, клавіатури та
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миші. Слід відзначити, що площа одного робочого місця ПК не повинна бути

меншою за 6м2 ,а об'єм не менший за 20м3, тобто площі та об'єму даного

приміщення вистачає для розташування 2 робочих місць ПК.

В приміщенні відсутні умови, які можуть створювати підвищену або

особливо підвищену небезпеку, тому воно відноситься до класу звичайних

приміщень

Атестація робочих місць за умовами праці проводиться на підприємствах

і організаціях, де технологічний процес, використовуване обладнання, сировина

та матеріали є потенційними джерелами шкідливих і небезпечних виробничих

факторів, що можуть несприятливо впливати на стан здоров'я працюючих, а

також на їхніх нащадків.

Атестація робочих місць передбачає:

- виявлення шкідливих і небезпечних виробничих факторів та причин їх

виникнення;

- дослідження санітарно-гігієнічних факторів виробничого середовища,

важкості й напруженості трудового процесу на робочому місці;

- комплексну оцінку факторів виробничого середовища і характеру праці

щодо відповідності їх вимогам стандартів, санітарних норм і правил;

- обґрунтування віднесення робочого місця до відповідної категорії за

шкідливими умовами праці;

- розв'язання спорів, які можуть виникнути між роботодавцем і

працівниками стосовно умов праці, пільг і компенсацій;

- розроблення комплексу заходів по покращенню умов праці;

- вивчення відповідності умов праці рівневі розвитку техніки і технології,

удосконалення порядку та умов установлення і призначення пільг і

компенсацій.

На робочому місці користувача ПК можуть виникати такі небезпечні та
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шкідливі фактори: підвищений рівень шуму, несприятливі мікрокліматичні

умови, недостатній рівень освітленості, шкідливі речовини, підвищений рівень

електромагнітних випромінювань радіочастот, висока напруга електричної

мережі, статична електрика та інші. Робота з ПК супроводжується також

підвищеним ступенем напруженості трудового процесу. При систематичному

впливі виробничих факторів, які не відповідають нормативним показникам,

зростає рівень професійно зумовленої захворюваності працюючих та можуть

виникнути професійні захворювання органів зору, руху, нервової 18 системи.

Таким чином, атестація робочого місця користувача ПК є необхідною умовою

запобігання негативних наслідків впливу небезпечних та шкідливих факторів.

Для того щоб людина могла виконувати роботу безпечно, без шкоди для

здоров'я, без фізичної та нервової перевтоми і з високою продуктивністю,

умови праці повинні відповідати певним вимогам: психологічним,

фізіологічним, ергономічним і технічним. Вимоги до умов праці

характеризуються як вимоги безпеки праці. Вимоги безпеки встановлюється

для небезпечних і шкідливих виробничих факторів, для виробничого

обладнання (як загальні, так і для окремих його типів і видів), для виробничих

процесів, для засобів захисту працюючих, а також для самих працюючих.

Основні фізичні фактори:

- рухомі машини і механізми; рухомі частини виробничого обладнання;

пересувні заготовки, вироби, матеріали; конструкції, що руйнуються;

підвищений тиск в середині виробу(гідропривід, пневмопривід);

- підвищена або знижена температура поверхонь обладнання, матеріалів;

- підвищена або знижена температура повітря, його вологість і рухливість;

- підвищений рівень вібрацій, шуму, інфра - та ультразвуку;

- підвищений рівень випромінювань (електромагнітних, лазерних,

іонізуючих, ультрафіолетових, інфрачервоних);

- електронебезпека;

- недостатня освітленість і підвищена яскравість світла; 74



- гострі кромки та нерівності на поверхнях обладнання, інструмента,

заготовок.

Хімічні небезпечні та шкідливі виробничі фактори:

- за агрегатним станом:аерозолі(пил, пари), гази;

- за характером дії: токсичні; подразнюючі; сенсибілізуючі;

канцерогенні; мутагенні;

- за шляхом проникнення в організм людини через: органи дихання;

шлунково-кишковий тракт; шкірні покриви і слизові оболонки.

Психофізіологічні небезпечні та шкідливі виробничі фактори:

- фізичні перевантаження (статичні, динамічні);

- нервово-психічні перевантаження (розумове перенавантаження,

перенавантаження аналізаторів; монотонність праці; емоційні

перенавантаження ).

5.2.2 Мікроклімат

Нормування параметрів проводиться в залежності від періоду року та

категорії важкості виконуваних робіт. Для постійних робочих місць, якими є

робочі місця, встановлені оптимальні параметри мікроклімату, а при

неможливості їх дотримання використовують допустимі параметри. Робота за

81 енерговитратами відноситься до категорії легких робіт Іа, Іб. В таблиці 5.1.

наведені оптимальні параметри мікроклімату в приміщеннях.

Таблиця 5.1

Параметри мікроклімату для приміщень
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Слід зазначити, що для нормалізації параметрів мікроклімату слід

використовувати у приміщеннях кондиціювання повітря, або забезпечити

подачу свіжого повітря системами вентиляції. Норми подачі свіжого повітря

наведені у табл. 5.2.

Таблиця 5.2

Норми подачі свіжого повітря в приміщення

Температура та вологість у приміщенні відповідають вказаним у таблиці

значенням. Для підтримки в приміщенні оптимального температурного режиму

відповідно до вимог є централізоване опалювання і вентиляція. У теплий період

року використовується кондиціювання.

5.2.3. Освітленість та випромінювання монітору

Особливістю роботи за дисплеєм ЕОМ є постійна й значна напруга

функцій зорового аналізатора, обумовленого необхідністю розходження

самосвітних об'єктів (символів, знаків і т.п.) при наявності відблисків на екрані,

рядковій структурі екрана, мерехтіння зображення, недостатньою чіткістю

об'єктів розходження. Для забезпечення нормального освітлення
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застосовуються природне бокове одностороннє й штучне освітлення.

Раціональне освітлення приміщення сприяє кращому виконанню завдання

і забезпеченню комфорту при роботі. Для забезпечення нормального освітлення

застосовуються природне, однобічне, бічне і штучне освітлення, а також

сполучене, які нормуються санітарними нормами й правилами. Приміщення з

постійним перебуванням людей повинно мати, як правило, природне

освітлення.

Нормованим параметром природного освітлення являється коефіцієнт

природного освітлення (КПО). КПО встановлюється в залежності від розряду

виконуваних зорових робіт.

Для штучного освітлення нормованим параметром виступає Емін -

мінімальний рівень освітленості, та Кп - коефіцієнт пульсації світлового

потоку, який не повинний бути більшим ніж 20 %. Мінімальна освітленість

встановлюється в залежності від розряду виконуваних зорових робіт.

Допустимі значення параметрів неіонізуючих електромагнітних

випромінювань від монітору комп'ютера представлені в табл. 5.3. Нормованим

параметром невикористаного рентгенівського випромінювання виступає

потужність експозиційної дози. На відстані 5 см від поверхні екрану монітору її

рівень не повинен перевищувати 100 мкР/год. Максимальний рівень

рентгенівського випромінювання на робочому місці оператора комп'ютера

зазвичай не перевищує 20 мкР/год. 83

Таблиця 5.3.

Допустимі значення параметрів неіонізуючих електромагнітних

випромінювань
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5.2.4 Розрахунок освітлення точковим методом.

• Для розрахунку обираємо люмінесцентну лампу – ЛДЦ-65-4. Її технічні

характеристики наведені у методичному посібнику.

• Треба розрахувати кількість світильників за допомогою формули:

= ∗ ∗ Фл ∗ ∗ ∑ ∗ імі1000 ∗ ∗ ℎ ∗
Звідки = ∗ ∗ ∗ ∗∗Фл∗ ∗∑ ∗ імі

• де

• Eн = 400 Лк – нормована мінімальна освітленість;

• ΦΛ = 3050 лм – світловий потік лампи у світильнику;

• µ – коефіцієнт, який враховує збільшення освітленості за рахунок

відображення та вплив віддалених світильників, залежить від характеру

світлорозподілу світильників, коефіцієнтів відображення поверхонь у

приміщенні, ретельності обліку віддалених світильників; у більшості випадків

його значення можна прийняти рівним 1.1;

• p l =3.7 м - довжина ряду;

• h =2.5 м – висота підвіски світильників; 78



• з k – коефіцієнт запасу, відповідно до СНиП II.4-79 для освітлювальної

установки загального освітлення слід приймати рівним 1.4;

• n =2 – кількість ламп у світильнику;

• m =2 – кількість напіврядів;

• ϕ =1 – коефіцієнт переходу від горизонтальної освітленості до похилої

площини (для горизонтальних поверхонь дорівнює 1).

• ε - умовна освітленість, яка створюється світильником у робочій

точці. ε визначають за графіками лінійних ізолюкс, які побудовані у відносних

координатах / р і / l .

• l =1.85 м – довжина ряду світильників;

• р = 0.5 м – відстань від розрахункової точки до проекції ряду

світильників на горизонтальну площину, яка проходить через розрахункову

точку . Так як розрахункова точка знаходиться в приміщенні таким чином, що

перпендикуляр у горизонтальній площині, який опустили з розрахункової точки

на проекцію ряду світильників на цю площину, поділяє ряд на дві частини (два

напівряду), то визначають довжину кожного із напіврядів 1 l і 2 l . Для кожного

напівряду визначають відносні координати:

• = .. = 0.2
• = = . . = 0.74

• Для точки з координатами / р і / l за графіками лінійних ізолюкс

знаходимо значення відносної освітленості ε = 140.

= 400 ∗ 1000 ∗ 1.4 ∗ 6.25 ∗ 1.2 ∗ 3.72 ∗ 3050 ∗ 1.1 ∗ [140 ∗ 1 + 140 ∗ 1] = 155400001878800 ≈ 8
За розрахунками для освітлювальної установки загального освітлення

необхідно 8 ламп ЛДЦ-65-4 зі світловим потоком 3050 лм. Потужність 1 лампи

складає 40 Вт [12].
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5.2.5 Електробезпека

Для живлення устаткування (ПЕОМ, освітлювальні прилади)

споживачами використовується двофазна мережа 220В. Заборонено

доторкатися до дротів та з’єднань при наявності напруги в мережі, а також

самостійно проводити ремонт електрообладнання. Усі питання щодо ремонту

налагодження та інше, можуть виконувати тільки електрики та відповідні

фахівці.

5.3. Пожежна безпека

Пожежна безпека передбачає такий стан об'єктів, при якому

виключається можливість пожежі, а у разі його виникнення запобігає дії на

людей небезпечних чинників пожежі і забезпечується захист матеріальних

цінностей. Пожежна безпека забезпечується системами запобігання пожежі і

пожежного захисту, що включають комплекс організаційних заходів і

технічних засобів.

Засобом пожежогасіння є вогнегасник — технічний засіб, призначений

для припинення горіння подаванням вогнегасної речовини, що міститься в

ньому, під дією надмірного тиску, за масою і конструктивним виконанням

придатний для транспортування і застосування однією людиною.

Основними шкідливими чинниками являються працюючі технічні засоби

та устаткування, а саме дія електромагнітного поля та енергетичного

навантаження від них на інженера-дослідника протягом робочого дня.

5.4 Інструкція з техніки безпеки та пожежної безпеки

5.4.1. Вимоги безпеки перед початком роботи.

5.4.1.1. Робочі місця з ЕОМ по відношенню до світлових отворів мають

бути розміщені таким чином, щоб природне світло падало збоку, переважно

зліва.

5.4.1.2. Відстань між робочими столами з дисплеями повинна бути не

менш 2 м., а відстань між боковими поверхнями дисплеїв 1,2 м.
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5.4.1.3. Екран дисплею повинен знаходитись від очей користувача на

оптимальній відстані 600-700 мм., але не ближче 500 мм.

5.4.1.4. Висота робочої поверхні столу повинен регулюватися у межах

680-800 мм., а при відсутності такої можливості має складати 725 мм.

5.4.1.5. Робочий стіл повинен мати простір для ніг висотою не менше 600

мм.

5.4.1.6. Робочий стілець має бути підйомно-поворотним та регульованим

по висоті та кутам нахилу видіння.

5.4.1.7. Клавіатуру слід розміщувати на поверхні столу на відстані 100-

300 мм. від краю.

5.4.1.8. В приміщенні мають бути забезпечені оптимальні параметри

мікроклімату: температура повітря 22-24 градуси, відносна вологість 40-60%, а

швидкість руху повітря 0,1 м/с.

5.4.1.9. Перед початком роботи переконатися у справності обладнання,

цілісності дротів, розеток, наявності заземлення.

5.4.1.10. Ремонт обладнання має проводити спеціаліст.

5.4.1.11. Заборонено проводити ремонт ЕОМ безпосередньо у робочих

приміщеннях.

5.5 Заходи з основних розділів охорони праці

Для захисту оператора ЕОМ від статичної електрики можуть бути

використані наступні заходи:

– встановлення нейтралізаторів статичної електрики;

– покриття підлоги антистатичним лінолеумом і проведення щоденних

періодичних вологих прибирань ;

– протирання екрану і робочого місця оператора ЕОМ антистатичною
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серветкою.

Заходи щодо санітарії:

- заходи для забезпечення нормальних мікрокліматичних умов;

- раціональне освітлення робочого місця (природне, штучне);

- захист від шуму, вібрацій, ультразвуку, що генеруються технологічним

обладнанням;

- захистів від електромагнітних випромінювань радіочастотного

діапазону, що генеруються об'єктом;

При розробці заходів з санітарії необхідно виконати вимоги правил щодо

температури, вологості й руху повітря у приміщеннях, передбачити захист від

перегріву і переохолодження. Необхідно обрати вид освітлення, джерело світла,

тип світильника, визначити освітленість робочого місця у відповідності з

нормами. Необхідно розглянути способи захисту від впливу на людину шуму,

вібрацій, ультразвуку, електромагнітних випромінювань і т.п.

Заходи з безпеки технологічних процессів:

- особливості технологічного обладнання з точки зору безпеки,

враховуючи різні режими його роботи;

- спільні заходи з електробезпеки (застосування малих напруг, захисне

розділення мереж, профілактика пошкодження ізоляції, забезпечення

недоступності струмоведучих частин і т.п.);

- заходи відведення або нейтралізації зарядів статичної електрики;

- безпечна організація робочого місця.

Заходи щодо пожежної безпеки:

- використання конструктивних елементів з негорючих і важкозаймистих

матеріалів.

- конструктивне розташування елементів з метою створення полегшеного
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режиму роботи; - тепловідвід, охолодження окремих елементів;

5.6 Висновок

У розділі було розглянуто і проаналізовано умови робочого місця, де

відбувався процес написання диплому. Питання збереження здоров’я та

професійного довголіття для людей, що працюють з комп’ютерами - є

актуальним. Головний об’єкт охорони праці - це людина в процесі праці.

Основна мета охорони праці - це створення здорових і безпечних умов праці.

Відображений стан безпеки праці та визначені рекомендації щодо поліпшення

умов праці в конкретних умовах, на робочому місці, прийнятому за об’єкт

дослідження. Висвітлені питання безпеки при виникненні надзвичайних

ситуацій в заданих умовах.

Була описана організація робочого місця, небезпечні та шкідливі

фактори, які мають вплив.

Робота потребує високої напруженості зорових функцій, великої кількості

стереотипних рухів, що виконуються лише м’язами кистей рук, опанування

великих масивів інформації, що викликає активізацію уваги та інших вищих

психічних функцій. Також на робочому місці діють - електростатичні поля,

електромагнітні випромінювання. Для того, щоб максимально нейтралізувати

негативний вплив середовища на здоров’я необхідно правильно організовувати

робоче місце.
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РОЗДІЛ 6

ОХОРОНА НАВКОЛИШНЬОГО СЕРЕДОВИЩА

6.1 Вступ

Охорона навколишнього середовища – це система заходів, спрямованих

на зниження впливу шкідливих факторів на:

• ґрунт;

• воду;

• атмосферу;

• рослинність;

• тваринний світ.

У процесі виробничої діяльності, людина впливає на природу,

найчастіше згубно.

У результаті відбувається зміна клімату, зменшуються ресурси і загальна

біологічна активність. Це відбувається тому, що здатність природи до

самоочищення і відновлення обмежена.

У зв'язку з цим охорона навколишнього середовища стала однією з

найважливіших проблем сучасності в усьому світі. Масштаби запобіжних

заходів у нашій країні ростуть з кожним роком. Найважливішою метою цих

заходів є більш економне ведення господарств та ефективна охорона

навколишнього середовища.

В Україні повітряному транспорту належить особлива роль. Перш за все

він розвивається як пасажирський транспорт. Щорік освоюються нові повітряні

лінії, вводяться в будівництво нові і реконструюються діючі аеропорти. Доля

повітряного транспорту у вантажних перевезеннях невелика. Але серед

вантажів, що перевозяться цим видом транспорту, основне місце займають різні

машини і еханізми, вимірювальні прилади, електротехнічне і радіотехнічне

устаткування, апаратура, особливо коштовні, а також швидкопсувні вантажі. 84



Окрім перевезень пасажирів, пошти і вантажів, цивільна авіація виконує

роботи в сільському і лісовому господарствах, застосовується при спорудженні

ліній електропередачі, нафтових і бурових веж, укладанню доріг

трубопроводів, використовується в медичному обслуговуванні. У розвитку

мережі шляхів сполучення особливе місце належить міжнародним повітряним

лініям.

Сучасний етап розвитку повітряного транспорту характеризується

створенням високопродуктивних і економічних літаків. Нові технічні рішення

по аеродинамічній компоновці, вживанню нових матеріалів, зниженню рівнів

шуму і забруднення довкілля знаходять своє віддзеркалення в створених

літаках нового покоління.

Крупні аеропорти мають власні системи водопостачання і

водовідведення. Але такі системи забезпечують нормативну потребу у воді

питної якості менш ніж на 70%. Об'єм оборотної чистої води, використаної в

аеропортах на технічні потреби, знижується із–за погіршення якості її

очищення на власних очисних спорудах.

З господарсько–побутовими і виробничими стічними водами галузі

скидаються нафтопродукти, етилгліколь, поверхнево – активні речовини, важкі

метали і інші шкідливі домішки в недопустимо високих концентраціях – від 2

до 10 ГДК. Рівень забезпеченості аеропортів системами очищення виробничих

стоків не перевищує 20% від нормативної потреби.

Актуальною екологічною проблемою залишається організація відведення,

скидання і знешкодження поверхневого стоку (забруднених дощових, талих,

поливний – мийних вод) з штучних покриттів аеродромів. У осінньо-зимовий і

весняний періоди виробляється обробка антиобморожувача повітряних судів і

видалення снігово – льодових відкладень з штучного покриття аеродромів. При

цьому застосовуються 103 активні препарати протиожеледі і реактиви, що

містять сечовину, аміачну селітру, поверхнево – активні речовини, які також

потрапляють в грунт.
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У аеропортах накопичується різні тверді і рідкі відходи виробництва і

споживання. Відходи, небезпечні в санітарно-гігієнічному і пожежному станах,

зберігаються в спеціальних приміщеннях, площа яких складає всього біля 3%

від загальної площі земель, зайнятих в аеропортах відходами. На організованих

звалищах, куди вивозяться останні відходи, менше 20% площ підготовлено для

розміщення виробничих і побутових відходів.

Серйозні проблеми виникають із-за недопустимо високої шумової дії

повітряних судів на прилеглих до аеропортів цивільної авіації території

житлової забудови. Характеристики шуму сучасних вітчизняних літаків, що

тривалий час знаходяться в експлуатації, істотно поступаються аналогічним

характеристикам закордонних літаків. Це призводить до помітного зростання

долі населення, страждаючого від географії аеропортів, що приймають літаки

галасливіших типів в порівнянні з типами повітряних судів, що експлуатуються

в них раніше.

В даний час приблизно 2 – 3% населення України схильні до дії

авіаційного шуму, що перевищують нормативні вимоги.

Наслідки розвитку авіації:

1. Шумові забруднення;

2. Викиди в атмосферу;

3. Електромагнітні випромінювання;

4. Забруднення водних ресурсів;

5. Температурні зміни в районах аеродромів і побудова нових доріг.

6.2. Джерела шуму на літаках

Експлуатація літаків великого тоннажу з потужними турбореактивними і

турбогвинтовими двигунами, збільшення інтенсивності їх польотів, 104

зростання парку і розширення сфери вживання цивільних вертольотів

призводять до значної “зашумленності” околиць аеропортів і територій під

повітряними трасами. 86



Авіаційний шум робить істотний вплив на шумовий режим території в

околицях аеропортів, який залежить від напряму злітно-посадочних смуг і трас

польотів літаків, інтенсивності польотів протягом доби, сезонів року, від типів

літаків, що базуються на даному аеродромі, і інших чинників. При цілодобовій

інтенсивній експлуатації аеропортів рівні звуку на житловій території

досягають в денний час 80 дБа і в нічний час – 78 дБа, максимальні рівні

вагаються від 92 до 108 дБа.

У деяких містах по рівнях створюваного шуму і загальної площі

зашумленності території перше місце серед всіх джерел шуму займає

повітряний транспорт. Аеродроми місцевих повітряних ліній розташовані, як

правило, в межі міста, безпосередньо серед житлової забудови, що створює

украй несприятливі акустичні умови для населення.

Підвищення рівня звуку в літній час обумовлене збільшенням

інтенсивності польотів, а зниження його в деяких точках – за рахунок

екрануючого ефекту щільних зелених насаджень.

Жителі будинків, розташованих в околицях аеропорту, відзначають, що

стали нервовими, дратівливими. Раптовий шум від пролітаючих літаків

порушує сон: багато хто не може довго заснути або часто пробуджуються.

Скарги на відчуття тривоги, страху, на вібрацію будинку або посуду

пред'являють жителі будинків, близько розташованих до траси зльотів і

посадок літаків і до майданчиків випробування двигунів. Реакція населення,

виявлена досвідом, показала, що відношення до одних і тих же рівнів

авіаційного шуму різне. Так, вдень при рівні шуму 66 ДБА число скарг складає

33%, а вночі при такому ж рівні шум непокоїть 92% населення. 105 Відсоток

скарг визначається максимальними рівнями шуму і інтенсивністю польотів

літаків, як протягом доби, так і впродовж всього року.

Високий рівень шуму при зльоті, посадці, прольоті літаків відмічений в

багаточисельних селищах сільського типу, розташованих на невеликій відстані

від аеропортів. Значний шум створюють аеропорти місцевих авіаліній і авіація

спеціального призначення.
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Перша реакція населення на авіаційний шум – це скарги, кількість яких

зростає з року в рік. Фізіологічно-гігієнічні дослідження, проведені у Франції,

показали, що шум пролітаючих літаків робить не лише суб'єктивний, але і

об'єктивний вплив на організм людини. Для виявлення реакції населення на дію

авіаційного шуму було опитано по спеціально розробленій анкеті близько 3000

чоловік в 34 населених пунктах міського і сільського типа, розташованих в

радіусі 30 км. від аеропорту. Опитані відзначали, що авіаційний шум дратує,

стомлює, викликає головний біль, серцебиття, порушує сон і відпочинок, не дає

зосередитися на виконанні будь-якої роботи.

Для авіаційного шуму, як ні для якого іншого, характерний дратівливий

ефект. Шум літаків при раптовому виникненні на тихому шумовому фоні

викликає у людей почуття страху, особливо в нічний час. Діти дошкільного

віку вночі часто пробуджуються від шуму, в переляку скрикують. Внаслідок

цього нічні повітряні операції заподіюють населенню більше занепокоєння, чим

польоти вдень. Пролітаючі літаки заважають перегляду телепередач і

прослухуванню радіо, що також є джерелом скарг населення.

Міські жителі частіші, ніж сільські, скаржаться на шум літаків (20 – 25%),

що, можна пояснити підвищенням чутливістю городян до шуму, унаслідок дії

на них ще і промислового, транспортного, комунального шумів. Найбільше

занепокоєння випробовують люди, страждаючі захворюваннями нервовою і

сердечно-судинною системами, шлунково- 106 кишкового тракту та ін.

Відсоток скарг від цієї частини населення (64 – 90%) набагато більший, ніж від

здорових людей (39 – 52%).

6.3 Аналіз впливу роботи авіадвигунів на стан атмосфери,

гідросфери, літосфери

Під час експлуатації авіаційної техніки відбувається забруднення ґрунтів,

водних об’єктів та атмосферного повітря. У якості впливу повітряного

транспорту на довкілля виявлена в значній шумовій дії та значних викидах

різноманітних забруднюючих речовин. Викиди з авіаційних двигунів та

стаціонарних джерел становлять важливий аспект впливу повітряного
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транспорту на екологічну ситуацію. Крім того, авіація має ряд відмінностей

порівняно з іншими видами транспорту: використання здебільшого

газотурбінних двигунів зумовлює інший характер протікання процесів і

структуру викидів відпрацьованих газів; використання гасу як палива

призводить до зміни компонентів забруднюючих речовин; польоти літаків на

великій висоті зумовлюють розсіювання продуктів згоряння у верхніх шарах

атмосфери і на великих територіях, що знижує ступінь їх впливу на живі

організми.

Зростання обсягів світових авіаційних перевезень щорічно на 4-5 %

супроводжується посиленням навантаження на довкілля як на локальному, так і

на глобальному рівнях, що нині стає одним із основних чинників, які

визначають розвиток авіаційної галузі. За даними Міжурядовоı̈ групи експертів

з питань змін клімату (МГЕЗК, англ. Intergovernmental Panel on Climate Change,

IPCC), яка досліджує проблеми зміни клімату, сумарний вплив авіаційного

транспорту сягає 3,5 % (викиди діоксиду вуглецю – 0,2-0,4 %, викиди оксидів

азоту – приблизно 1 %) (рис. 6.1). Аналіз результатів інвентаризації джерел

викидів забруднюючих речовин в аеропортах Європи та України показали, що

повітряні судна є переважаючими джерелами забруднення атмосферного

повітря в межах аеропорту. Так, складова викидів від авіаційних двигунів

повітряних суден на локальному рівні перевищує 50 % від загальної маси

викидів забруднюючих речовин у зоні аеропорту.
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Рис. 6.1. Сумарні викиди діоксиду вуглецю (а, 2900 т/рік) та оксидів азоту

(б, 40-50 т/рік)

Під час експлуатації повітряних суден цивільної авіації (ЦА) на території

аеропорту викид шкідливих забруднюючих речовин здійснюється з моменту

запуску авіадвигуна перед зльотом і до моменту зупинки авіадвигуна після

посадки. За останнє десятиріччя значна кількість досліджень сфокусована на

проблемі несприятливого впливу викидів авіадвигунів на якість атмосферного

повітря у локальному та регіональному масштабах. Особливо це стосується

викидів оксидів азоту (NOx) та зважених часток (PM10, PM2.5 та PM1.0), які 90

спричиняють виникнення відповідно фотохімічного смогу та туману з

наступними несприятливими наслідками для населення.
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Проблема забруднення атмосфери авіаційним транспортом не

вичерпується лише вивченням і оцінкою впливу газових і аерозольних

продуктів згоряння авіаційних двигунів на озоновий шар. Існує кілька аспектів

прояву наслідків такого забруднення:

- фотохімічний: виражений у зміні співвідношення між концентраціями

малих, але важливих складових атмосферного повітря внаслідок протікання

фотохімічних реакцій. Тобто ріст одних атмосферних газів (а також аерозолів)

супроводжується зменшенням інших газових компонентів повітря;

- радіаційний: коливання в складі парникових газів (вуглекислого газу

СО2, водяної пари Н2О, озону О3, метану СН4 і ін.), аерозолів і особливо

утворення перистих хмар ведуть до зміни теплового і радіаційного балансів

системи Земля-атмосфера, а отже, і до зміни температури повітря в атмосфері

та і на земній поверхні;

- біологічний: виражений впливом потоку біологічно активного

ультрафіолетового випромінювання на рівні поверхні Землі, інтенсивність

якого залежить від товщини озонового шару. Як відомо, ультрафіолетове

випромінювання є небезпечним для здоров’я людей, тварин та знижує

продуктивність деяких видів рослин.

Таким чином, викиди авіаційних двигунів впливають на життєво важливі

елементи екосистеми: якість повітря, його температуру, атмосферну

циркуляцію і клімат, потік ультрафіолетової радіації. Газотурбінні двигуни, що

переважно застосовуються на сучасному повітряному транспорті, є вагомими

споживачами вуглеводневих палив і атмосферного кисню, одночасно

являються джерелами забруднення атмосфери відпрацьованими газами. В

суміші продуктів згорання палива з надлишком повітря міститься ряд

шкідливих речовин, що регламентуються санітарно-гігієнічними нормами і

вимогами Міжнародної організації цивільної авіації (ICАО).

З екологічної і хімічної точки зору правильним та доцільним є сумування

викидів шкідливих речовин, що потрапляють в атмосферу під час роботи
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авіадвигунів на різних режимах, з використанням коефіцієнта відносної

96 агресивності шкідливої речовини (Аі) {АСО=1; АСН=3,16; ASOx=16,5

АNOx=41,1; Атв.ч=300}. Екологічний варіант сумування газоподібних речовин

дає можливість визначити, яку відсоткову долю окрема речовина має в

загальній масі емісії нормованих газоподібних речовин (табл.6).

Доля окремих шкідливих речовин в загальній масі емісії

Примітка*: Норми ІСАО:

а) для двигунів типу або моделі, перший серійний зразок яких

виготовлений 31 грудня 1995 року або до цієї дати і конкретний екземпляр яких

виготовлений 31 грудня 1990 року або до цієї дати;

б) для двигунів типу або моделі, перший серійний зразок яких

виготовлений після 31 грудня 1995 року або до цієї дати і конкретний

екземпляр яких виготовлений після 31 грудня 1990 року або до цієї дати.

Використовуючи коефіцієнт відносної агресивності Аі, можна визначити,

на скільки відсотків зміниться нормативний рівень емісії (вимоги ІСАО)

газоподібних речовин турбореактивних і турбовентиляторних авіаційних

двигунів.

Останнім часом на практиці для зменшення шкідливих викидів в

атмосферу широко застосовується метод скорочення кількості працюючих

авіадвигунів під час руління повітряного судна в зоні аеропорту. Збільшення

вмісту вуглеводнів у паливі, як правило, супроводжується збільшенням його 97
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в’язкості, щільності, поверхневого натягу, що погіршують розпил і

випаровування палив.

Отже, на двигунах повинно спостерігатись взаємно протилежний вплив

палив на емісію NOx на режимах малого газу і максимальному режимі.

6.4 Рекомендації щодо обмеження впливу негативних чинників

експлуатації авіатранспортних систем на довкілля

Нормування забруднення атмосферного повітря при здійсненні

експлуатаційних операцій авіатранспортними системами виконується шляхом

впровадженням наступних підходів:

• cанітарно-гігієнічний контроль повітря щодо дотримання встановлених

стандартів якості атмосферного повітря в межах та на прилеглих територіях

аеропорту;

• заходи (технічні, стратегічні, експлуатаційні, економічні та інші) з

метою зниження рівня забруднення атмосферного повітря в межах та на

прилеглих територіях аеропорту;

• зонування території навколо аеропорту: встановлення

санітарнозахисної зони навколо аеропорту та підтвердження її розмірів

розрахунками та вимірюваннями;

• оцінка впливу на довкілля щодо дотримання вимог і норм законодавства

з охорони навколишнього природного середовища, раціональне використання і

відтворення природних ресурсів, забезпечення екологічної безпеки.

Виконання наведених підходів здійснюється на підставі аналізу

інформації, одержаної шляхом інструментальних замірів (моніторинг) вмісту

шкідливих домішок на постах спостереження та прогнозних розрахунків

(моделювання) очікуваного рівня забруднення атмосферного повітря, що

виконані згідно з діючими нормативно-методичними документами.
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Для успішного розв’язання зазначеної екологічної проблеми необхідно

організувати контроль емісії забруднюючих речовин від авіадвигунів

налагодженням системи інструментального моніторингу та розрахункових

моделей забруднення повітря в межах та на прилеглих територіях аеропорту.

Оцінка забруднення атмосферного повітря в результаті викиду авіадвигуна під

час експлуатації повітряного судна у зоні аеропорту за діючою нормативною

методикою є некоректною, оскільки дана методика не враховує умови

експлуатації повітряних суден, зокрема пересування в межах аеродрому з

різними швидкостями, у різних напрямках та зі змінними режимами роботи

авіадвигуна, чинники перенесення домішок забруднюючих речовин струменем

нагрітих газів від авіадвигуна (прилипання до поверхні аеродрому та спливання

струменя), а також компоновку авіадвигуна на повітряному судні та інші

чинники. До того ж період осереднення концентрацій забруднюючих речовин

(20 хв.) не завжди відповідає інтервалам викиду забруднюючих речовин від

авіадвигуна, внаслідок чого величини розрахованих максимально-разових

концентрацій забруднюючих речовин є завищеними.

Паралельно з вивченням природи шкідливих викидів і механізму їх

впливу на навколишнє середовище є доцільним продовжувати розробку нових

камер згорання і нових концепцій двигунів. Конструкційні зміни в камерах

згорання повинні бути направлені на підвищення повноти згорання палива. Під

час проектування авіаційних двигунів брати за основу такі сучісні камери

згорання, як: гомогенні, із змінною геометрією, гібридні, струйно-

стабілізаторного типу, каталітичні.

Закономірність утворення NOx в камерах згорання газотурбінних

двигунів визначає два основних шляхи зниження емісії указаних оксидів:

- зниження температури в першій зоні камери згорання;

- зменшення часу перебування газів в зоні високих температур.

Зважаючи на складність запропонованих вище методів, є дещо простіші

заходи покращення показників, які впливають на забруднення атмосфери

продуктами емісії авіаційних двигунів. 94



Відомо, що збільшення злітної ваги сучасного реактивного лайнера на 3-

4% приводить до збільшення витрат палива на 150-200 кг на час польоту, а,

отже, збільшення емісії СО2 в атмосферу на 470-630 кг. Логічно можуть бути

запропоновані такі приклади економії палива:

- зниження злітної ваги за рахунок залишення на землі одного з трьох

баків з водою літака (у випадку, якщо він не є необхідним в даному

конкретному рейсі) дозволить зекономити 380 т палива в рік, а отже знизити

емісію СО2 в атмосферу на 1200 т;

- економія 52 т палива і зниження емісії газу на 165 т за рахунок заміни

металічного баку для води пластмасовим;

- зменшення опору повітряного судна, викликаного забрудненням

поверхні брудом на 1% зменшить витрату палива на 15000 галонів в рік, або на

100000 галонів;

- зменшення забруднення двигуна призведе до збільшення коефіцієнту

питомої витрати пального (SFC). Як відомо, періодичне промивання дозволяє

покращити SFC на 1,5% і знизити СО2 з 290 до 190 т в рік.

Варто також звернути увагу на можливість упровадження та

використання на авіаційному транспорті альтернативних палив. Так, відомо, що

одним із «чистих» палив є водень, і так звані кріогенні палива. Незважаючи на

недоліки водню як транспортного палива, пов'язані з його низькою щільністю

та низькою температурою кипіння (20 К), він вважається більш перспективним

для повітряного транспорту, ніж для інших видів.

Висновок до розділу 6

Забруднення атмосфери, води або грунту, відбувається, якщо

концентрація хімічних речовин, що поступають в ці середовища, або діють на

них, підвищується до рівня, що перевищує здібності екосистем до

самовідновлення, тобто можливості асиміляційного потенціалу довкілля.
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Для досягнення цілей еколого-економічної політики і контролю за

забрудненням встановлюються стандарти якості довкілля, тобто максимальні

концентрації забруднюючої речовини в середовищі, куди воно поступає, і

стандарти на викиди, тобто максимальна кількість забруднюючої речовини, яка

може виходити від джерела. При встановленні стандартів потрібно виходити з

того, щоб рівні і концентрації забруднень в їх межах знаходилися б всередині

асиміляційного потенціалу екосистем.

Стратегія вирішення проблем забруднення повинна поєднувати

регіональні і трансграничні аспекти. Рівні як накопиченого, так і поточного

забруднення по території України нерівномірні. Виходячи з цього, необхідна

система територіальних пріоритетів в охороні довкілля. Такий же підхід

доцільно застосовувати і в галузевому розрізі.
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За результатами розробки дипломної роботи можна зробити такі висновки:
1. Подано опис літака DHC-2 Beaver, його технічні характеристики,
порівняння літака з літаками аналогами. Детально подані загальні
відомості про систему гальмування.
2. Креслення механізму гальмування коліс розроблені за допомогою системи
автоматизованого проектування AUTOCAD 2017.
3. Виконано гідравлічний розрахунок СГК, зокрема знайдено час
розгальмовування та загальмовування системи.
4. Проведено розрахунок на міцність вузлів системи гальмування коліс.
5. Матеріали можуть бути використані при проектуванні та виробництві
гальмівної системи DHC-2 Beaver.
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