DK 151651 B

(199 DANMARK P.B.
1 FREMLEGGELSESSKRIFT (1151651 B

PATENTDIREKTORATET
KZBENHAVN

Gy intclt  G05D1/10

(21) Patentansegning nr.: 5472/76
F 42 B 15/027

(22) Indleveringsdag: 06 dec 1976
(41) Aim. tilgeengelig: 05 jun 1977
(44) Fremlagt: 21 dec 1987

(86) International ansagning nr.: -

(30) Prioritet: 04 dec 1975 US 637565

(71) Ansgger: *GENERAL DYNAMICS CORPORATION; Pierre Laclede Center; 7733 Forsyth Boulevard; St. Louis; Missouri 63105, US

(72) Opfinder: Donald Edwin *Cole; US

(74) Fuldmeegtig: Firmaet Chas. Hude

(54) Automatisk pilot
(56) Fremdragne publikationer

SE freml.skrift nr. 327301



10

15

20

25

30

DK 151651B

Opfindelsen angdr en autopilot til et rullende flyvestel,
sdsom et missil med duvningsvinkelstyreorganer, sdsom et par
indstillelige styrevinger eller -flader, der kan bevirke en
zndring af flyvestellets stilling i en styreplan, og hvilken
autopilot omfatter en drivanordning, som kan pavirke duvnings-
vinkelstyreorganerne i afhangighed af et styresignal fra et
reguleringskredsleb med et accelerationsmdleorgan til maling

af accelerationer i forhold til styreplanen.

Ved styreplan skal der her forstds et symmetriplan for flyve-
stellet, vinkelret p& omdrejningsaksen for flyvestellets duv-

ning.

Fra svensk fremlaggelsesskrift nr. 327.301 kendes ganske vist
et styresystem med to i afstand fra hinanden anbragte accele-
rationsmdlere monteret pd et missils langdeakse og tilsluttet
et reguleringskredsleb. Accelerationsmdlerne er via en tilbage-
kobling forbundet med systemet til styring af duvningsvinke-
len. Tilbagekoblingen indeholder et forste summationsled til
formidling af differensen mellem de vardier, der afgives af

de to accelerationsmdlinger, og et andet summationsled til
formidling af den samlede verdi ud fra udgangsverdien af den
forste accelerationsmdler og fra differensverdien og fra et
tredje summationsled til frembringelse af et styresignal ud
fra styreordresignalet og det signal, der afgives af det andet
summationsled. Dette kendte styresystem arbejder dog kun til-
fredsstillende, s& lange missilet kun ruller lidt, og er for-
trinsvis beregnet til missiler med et anlag til styring af
rulningsvinkelen, ogsa kaldet rullestabiliserede flyvestel,
hvor rullestabiliseret skal forstds p& den made, at stabi-
liseringsanlagget modvirker en rulning. Det styreordresig-
nal, der tilferes det tredje summationsled, afhanger ikke

af styreplanets rullevinkel. Dette styresystem kan derfor

ikke anvendes til et rullende flyvestel.



10

15

20

25

30

35

DK 151651B

Det er velkendt, at flyvestel, der er indrettet til at paferes
og opretholde en rulning omkring deres langsgdende akse, har
betydelige praktiske fordele i forhold til rullestabilisere-
de flyvestel. Rullende flyvestel anvendes iser til luft- og
overfladeaffyrede missiler. Sadanne missiler kan bringes i
rotation af en affyringsrampe og anvender derefter skréatstil-
lede styreflader til at opretholde en rulning pa ca. 5-15
omdrejninger/sek. Med en sadan rulningshastighed er det muligt
med en enkelt styreplan at styre missilet i alle tre retnin-
ger i forhold til jorden. Typisk anvender styresystemet et
enkelt sat styreflader med variabel haldningsvinkel i for-
hold til flyvestellet til at &ndre flyvestellets stignings-
vinkel i forhold til styreplanet ved en given ejeblikkelig
orientering under rotationen og som funktion af styreordresig-
naler. Nar et saddant flyvestel befinder sig i et horisontalt
flyveleje, md styreordresignalet @ndre sig i amplitude med

en frekvens, som svarer til flyvestellets rullehastighed,

ndr flyvestellet f.eks. skal stige. Styreordresignalet kan
f.eks. have en i det vesentlige sinusformet bglgeform. Hazld-
ningsvinkelen for styrefladerne @ndres i afhangighed af stil-
lingen af flyvestellets styreplan i forhold til jordvertika-
len ved flyvestellets drejning pad en sadan mdde, at der samlet
opnds en vertikal stigningsvinkel for flyvestellet. Denne
stigningsvinkel frembringer en opdrift og @ndrer flyvestel-
lets flyveleje fra et horisontalt flyveleje til et stigende
flyveleje. P4 samme made kan en kurszndring imod hejre frem-
bringes af et sinusformet styreordresignal, som er faseforskudt
90° i forhold til det styreordresignal, der giver en verti-

kal kursendring.

Da det rullende flyvestel har et forenklet styresystem, opnds
en omkostningsningsreduktion og en forgget padlidelighed i
forhold til rullestabiliserede flyvestel, men et effektivt
og enkelt styresystem til rullende flyvestel er endnu ikke
udviklet, og alle hidtil kendte konstruktioner til rullende
flyvestel er uden tilbagekobling, dvs. de anvender et styre-



10

15

20

25

30

35

DK 151651B

signal, der ikke modificeres af en tilbagekobling af de aktuel-
le @ndringer, der fremkommer. Sadanne tilbagekoblingsfrie
styresystemer kraver, at flyvestellet har en hej grad af aero-
dynamisk stabilitet. Den stabilitet, der er nedvendig, kan
sammenlignes med stabiliteten for bemandede fly, der er ind-
rettet til at vende tilbage til en lige niveauflyvning, efter
at en styrepdvirkning er fjernmet. Stabilitetskriteriet med-
forer, at flyvestellets kraftcentrum skal ligge bag tyngde-
punktet, set i flyveretningen. En sddan statisk stabilitet
reducerer naturligvis manevredygtigheden for flyvestellet,

da styrefladerne feorst ma udligne de stabiliserende krazfter
for at opnd en onsket retningsendring. Derudover kan manglen
pd et tilbagekoblingssystem medfore, at der svinges ud over

en given mangvreringsgranseverdi. Derfor méd alle flyvestels
komponenter og driftsparametre i et saddant system udvalges
med stor holdbarhed for eje for at sikre, at flyvestellet

holder under alle driftsbetingelser.

Den sadvanlige autopilotteknik kan ikke uden videre overfe-

res til flyvestel, der bevidst paferes en rullebevagelse.

Det er formalet med den foreliggende opfindelse at tilveje-
bringe et styresystem til et flyvestel, der er bibragt en
rullebevagelse omkring sin langdeakse, hvilket styresystem
ikke kraver, at flyvestellet har en stor statisk, aerodyna-
misk stabilitet, og som samtidig er enkelt at opbygge.

Dette formal opnés ved, at accelerationsmdleorganet er mon-
teret pa flyvestellet til mdling af accelerationer i styre-
planen og pd tvars af flyvestellets langdeakse som funktion
af flyvestellets rotation og til frembringelse af et tilsva-
rend accelerationssignal og ved et summationskredsleb i regu-
leringskredslebet for at frembringe et styresignal ved en
summering af accelerationssignalerne og styreordresignaler-

ne, der er en funktion af styreplanens rullevinkel.
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I det folgende betegnes en drejebevagelse i styreplanen som
en duvning eller en nikbevegelse. Duvningsvinkelstyreorga-
nerne kan vare reaktionsdyser (raketdyser) eller aerodyna-
miske mekanismer, sasom styreflader, til frembringelse af
en kraft, der bevirker en nikbevagelse af flyvestellet og
dermed en'stigningsvinkel i forhold til den hidtidige flyvebane.
For i det folgende lettere at kunne skelne mellem de forskel-
lige vinkler skal det her understreges, at udtrykket hald-
ningsvinkel i det fglgende har relation til styrefladerne

pa flyvestellet, hvorimod stigningsvinkelen af selve flyve-

stellet betegnes som duvningsvinkel eller nikvinkel.

Det antages i det felgende, at flyvestellet har en nasten
neutral statisk stabilitet af duvningen, sdledes at en uro

i duvningen ikke vil korrigeres af flyvestellets aerodyna-
miske egenskaber. Derimod vil et styreordresignal blive modi-
ficeret af udgangssignalet fra accelerationsmdleren og nik-
hastighedsfoleren og derved frembringe et passende styresignal

til drivanordningen.

Det antages endvidere, at flyvestellet befinder sig i en hori-
sontal flyvestilling, og at der ikke er nogen styreordresigna-
ler til stede. Enhver pertubations eller duvning i forhold

til den horisontale flyvebane vil frembringe et periodisk
udgangssignal fra accelerationsmdleren i takt med flyvestel-
lets rotation. Da accelerationsmaleren er rettet ind efter
styreplanen og kun er fglsom for acceleration i selve styre-
planen, vil signalet fra accelerationsmdleren pa grund af
flyvestellets, og dermed styreplanens rotation, variere i
hovedsagen sinusformet, og det maksimale signalniveau svarer
til den position, i hvilken styreplanen flugter med den acce-
lerationskraft, der virker pd flyvestellet som folge af den

antagne stigningsvinkel.

Accelerationsmdleren er fysisk anbragt sdledes, at dens udgangs-

signal er modsat rettet i forhold til flyvestellets accelera-
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tion. NAr dette udgangssignal i accelerationssumleddet adderes
til styreordresignalet, der nu har verdien 0, medferer udgangs-
signalet fra accelerationsmaleren en negativ tilbagekobling

og bevirker, at systemet til styring af stigningsvinkelen
indferer en nikbevagelse (en skra stilling) af flyvestellet
for igen at bringe flyvestellet p& linie med flyveruten. Da
udgangssignalet fra accelerationsmdleren er sinusformet, vil
bevagelsen af styrefladerne ogsd variere sinusformet fra en
negativ hzldningsvinkel til en positiv haldningsvinkel for

hver 180° rulning.

Styresystemet kraver ingen javnsp&ndingsinstrumentering, men
kan arbejde med vekselspandingssignaler. Den lader sig fremstil-
le billigt, og flyvestellene skal i hovedsagen kun have neu-
tral, statisk stabilitet. Styresystemet er lille og har en

ringe vagt.

Med nikhastighedsfgleren, der er montert pd udferelsesformen
ifelge krav 2, er det muligt at fare flyvestellet regelmes-
sigt og meget tat pd de maksimale gr&nsekonstruktionsv&rdier
ved flyvemanevrer, uden at disse gransevardier_overskrides.
Nikhastighedsfsleren maler nikvinkelandringen eller -hastig-
heden i styreplanen og s&dledes hastigheden, hvormed flyvestel~-
let indtager en ny nikvinkel, dvs. sin nye stigningsvinkel.
Udgangssignalet fra nikhastighedsfeoleren tilferes et sumled,
der endvidere tilfores et udgangssignal fra accelerations-
sumleddet. Derved fas et resulterende dsmpet styresignal,
der formindsker flyvestellets oversving, nar det narmer sig
den stigningsvinkel, som vil frembringe den enskede accele-

ration (G-kraft).

Nikhastighedsfgleren kan med fordel vare en foler, der er

stabiliseret ved flyvestellets rullebevagelse.

gselvom duvningsvinkelstyresystemet til frembringelse af en
duvning af flyvestellet i en styreplan, udover aerodynamisk
virkende styreflader, ogsa kan bestd af raketdyser, foretrak-
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kes det, at duvningsvinkelstyresystemet omfatter en servo-
motor, der kan drive styreflader med en indstillelig held-
ningsvinkel. Endvidere foretrzkkes det, at styrefladerne er

Canard-flader med deltaform.

Opfindelsen skal i det folgende forklares nzrmere under hen-

visning til tegningen, hvor

fig. 1 viser et missil med et styresystem ifglge opfindel-

sen,
fig. 2 missilet i fig. 1, set bagfra,

fig. 3 nikhastighedsfglere, set delvis i snit,
fig. 4 et snit langs linien 4-4 i fig. 3,

fig. 5 et blokdiagram af styresystemet, og

fig. 6a-6g kurver over nogle af systemets parametre, som

funktion af tiden.

Det i fig. 1 viste flyvestel 10 er et aflangt omdrejnings-
legeme. I den bageste ende er indrettet fire flader 12,
der kan fremkalde en rullebevagelse., I det forreste af-
snit af flyvestellet 10 er indrettet to Canard-flader 14
med variabel haldning og to Canard-flader 16 med fast
haldning. De to variable Canard-flader 14 kan drejes til
positive og necative haldninger af et servodrev 18. Canard-
fladerne 14 styrer flyvestellets vinkel i en styreplan 20,
der gdr gennem flyvestellets langdeakse og strazkker sig
vinkelret pd omdrejningsaksen for Canard-fladerne 14. Be-
tegnelserne "op, opad eller nedad" i forhold til styre-
planen er retninger i forhold til flyvestellet. I fig. 2

er orienterincen af stvreplanen 20 vist med stinlet streq.
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De rulningsfrembringende flader 12 bestemmer sammen med

et startrullemoment, der er padfgrt flyvestellet ved af-
fyringen fra affyringsaggregatet, rullehastigheden omkring
lengdeaksen (der er vinkelret p& tegneplanen i fig. 2).
Fortrinsvis andrager rullehastigheden omkring 10 omdr/s.
Flyvestellets styring udfgres ved en periodisk =ndring af
haldningen af Canard-fladerne 14, og denne zndring er
tilpasset den gjeblikkelige position af styreplanen.

Hvis flyvestellet f.eks. befinder sig i en horisontal
flyvning og det skal styres i en krum flyvebane mod
venstre, drejes styrefladerne 14 til en positiv haldnings-
vinkel, der ndr sit maksimum, nir missilet har drejet sig -
(rullet) s& meget, at det gverste afsnit af styrenlanen 20 ligger
til venstre, amtrent vandret i Fig. 2. Rulningen er i fig. 2 antydet
med en pil. Nar man lader reaktionstidsforsinkelsen ude af betragtning
skal den positive hzldningsvinkel have et maksimum, ndr . styreplanen
20 falder i den i forhold til jorden horisontale plan (i dette til-
f@lde ligger det - i forhold til flyvestellet - pvre afsnit

af styreplanen til venstre ) . ''nder de naste 90° drejning
bliver den positive hzldningsvinkel af styrefladerne
reduceret til 0, og under den fglgende yderligere drej-
ning med 90° g&r haldningsvinklen over i en negativ hald-
ningsvinkel, der ndr sit maksimum, nar styrea1anen igen
strazkker sig horisontalt, idet det afsnit af styreplanen,
der, set i forhold til flyvestellet, er det gvre afsnit,

nu befinder sig til hgjre . Bevagelsen af Canard-fladerne
14 har et sinusformet forlgb med en frekvens, der er lig
med rullehastigheden, og med en relativ fase, der er be-

stemt af retningen af den ¢gnskede korrektion.

Der er indrettet en lineart arbejdende accelerationsmédler
22 og en nikhastighedsfgler 24. Accelerationsmileren 22

er monteret sdledes i flyvestellet 10, at dets fglsomheds-
akse ligger i styreplanen 20, dog inverteret i forhold

til flyvestellets vertikal, sdledes at accelerations-

midleren 22 frembringer et udgangssignal, der svarer til
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accelerationen i styreplanen med modsat fortegn. Rulle-
hastigheden af flyvestellet medfgrer at udgangssignalet
fra accelerationsmidleren varierer sinusformet med rulle-
frekvensen. Derved bliver det muligt at anvende et bredt
udsnit af forskellige accelerationsmilere, der ikke er
fplsomme over for Jevnspandingsendringer i accelerationen,
og ved hvilke javnspendingsafvigelser ikke er kritiske.
Fortrinsvis kan der indsattes en piezoelektrisk eller et
piezoresistivt element sammen med en Wheatstone-bro for
at anvende en accelerationsmiler uden bevagelige dele.

I fig. 3 og 4 er vist en udfgrelsesform for fgleren 24
til frembringelse af nikhastigheden i styreplanen 20.

Det skal endnu engang her navnes, at den sdkaldte nik-
vinkel ogsd kan betegnes som det samlede flyvestels stig-
ningsvinkel. Nikhastighedsfgleren 24 har en magnetisk
plade 26, der er ophangt drejeligt omkring en akse. Omcrej-
ningsaksen fastlagges af lejer 28 p& en basisdel 30 og

af en omdrejningstap 32 p& pladen 26. Anordningen bliver
monteret pa flyvestellets langdeakse sédledes, at omdrej-
ningsaksen for pladen 26 er forskudt 90° i forhold til
omdrejningsaksen for de Canard-flader 14, der kan variere

deres haldningsvinkel.

En induktiv omformer eller fgler 34 er monteret saledes,
at den omslutter klappen eller pladen 26 og er endvidere
tetnet i forhold til basisdelen 30, sdledes at der dannes
et hulrum til optagelse af en dampevaske, der kan dampe
den svingende bevagelse af pladen 26. Da nikhastigheds-
fgleren 24 drejer sig med flyvestellet 10, opstar en
gyroskopisk .wirkning pd pladen 26 og stabiliserer sammen
med dampevaesken 36 positionen af den magnetiske plade 26,
og pa& denne mide bliver det udgangssignal, der frembringes
af den induktive fgler eller omformer 34, 0. Men nar flyve-
stellet 10 pd grund af virkningen af styrefladerne 14

@ndrer sin antagne nikvinkel i styreplanen 20, bestemmer




10

15

20

25

30

‘DK 151651B

vinkelhastigheden af denne vinkelandringsbevagelse den
grad, hvormed den magnetiserede plade vil pracedere el-
ler omstilles. Denne omstillingsbevagelse medfgrer at

den induktive f@ler 34 frembringer et udgangssignal, der
svarer til vinkelhastigheden eller nikhastigheden. Det

af fgleren frembragte signal har relation til rullebe-
vagelsen, dvs. fglerens udgangssignal viser en cyklisk
variation, der svarer til flyvestellets rullehastighed,

og har en maksimalverdi, ndr orienteringen af styreplanen
20 svarer til retningen, hvori flyvestellets gnskede flyve-

bane ligger.

Fig. 5 viser et blokdiagram af en udfgrelsesform for et
styresystem. Som det er tilfaldet ved flyvestel ifglge
den kendte teknik med en styring uden tilbagekobling,
afgives ogséd her et styreordresignal over en ledning 40.
Stlgnlngsv1nkelstyresystemet 42, der ved den viste ud-
fgrelsesform dannes af Canard-fladerne med indstillelig
hzldningsvinkel, bliver styret af styresystemets styre-
signal. Endringen af styrefladernes haldningsvinkel be-
virker en opdrift pd styrefladerne, der drejer flyvestel-
let i styreplaner, 09 foranlediger, at flyvestellet ind-
tager en stigningsvinkel i forhold til den hidtidige
flyvebane. Hazldningsvinkelen medfdrer en af flyve-
stellet selv fremkaldt opdrift o9 dermed en ac-
celeration i retning af den gnskede flyvebane. Den maksi-
male stgrrelse af styreordresignalet bestemmes af en ind-
stillelig accelerationsbegranser 58 for at begraznse de
maksimale G~krafter, altséa accelerationer, eller den maksi-
male stigningsvinkel, hvormed flyvestellet kan pavirkes.
Accelerationsbegranseren 58 kan vaere en variabel begranser,
der styres af den tid, der er forlgbet fra afskydningen
(i relation til hastigheden), eller hgjden (i relation
£il lufttrykket) . Accelerationen registreres af styre-
p1ansaccelerationsméleren 44. vinkelhastigheden, hvormed
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endringen af nikvinklen gennemfgres af Juvningsvinkel-
styresystemet 42, mdles af en nikhastighedsfgler 46. Den
omvendte fysiske orientering af styreplansaccelerations-
madleren 44 frembringer et negativt accelerationstilbage-
koblingssignal p& en ledning 48, som er forbundet til
dens udgang. Signalet pé& ledningen 48 adderes til det
udgangssignal, der tilfgres via en ledning 41 fra ac—

celerationsbegraznseren 58.

Udgangssignalet fra accelerationssumleddet 50 tilfgres i
udempet form via en ledning 52 til et nikhastighedsled 54.
Dette tilf@res endvidere via en ledning 49 udgangssignalet
fra nikhastighedsfgleren 46, sdledes at der pd udgangs-
ledningen 56 fra nikhastighedssumleddet 54 er et
dempet styresignal, som tilfgres styresystemdrevet 62.

I en foretrukken udfgrelsesform bestdr styresystemdrevet
62 af en servomotor 18, der mekanisk er forbundet med
duvning -svinkelstyresystemet 42 i form af Canard-fladerne
14 med de variable h®ldningsvinkler. Et signal, der svarer
til den vinkel, der indtages af Canard-fladerne 14, ledes
fra duvnincasvinkelstyresystemet 42 og via en ledning 64
til en styresystembegraznser 66. Styrefladerne 14 har me-
kaniske gransevardier. Udgangssignalet fra styresystembe-
granseren 66 tilfgres via en ledning 68 styresystemet 62
og begranser styresystemet 62 pad den mdde, at haldnings-
vinkler for styrefladerne 14, som overskrider de fgrnavnte

gransevardier, ikke videregives til duvningsvinkelstyre-

systemet 42.

Under henvisning til fig. 6a~6g skal styrefladerne og
signalparametrene under en typisk flymangvre beskrives,
som funktion af tiden. For diagrammerne antages, at fly-
stellet fgrst befinder sig i en horisontal flyvebane, og
at styresystemet tilfgres styreordresignaler, der kraver

en i forhold til jorden vertikal opad rettet korrektion.
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Fig. 6b viser flystellets rulleorientering i forhold til
jord. Kurven 70 viser gjeblikspositionen af styreplanen
20. Punkterne 72 pd kurven svarer til den stilling af
styreplanen, hvor denne indtager en vertikal position,
sdledes at det afsnit af styreplanen, der er betegnet

det ¢vre afsnit i forhold til flyvestellet, - i forhold
til jorden - er rettet lodret opad. Punkterne 74 pd kurven
svarer ligeledes til en vertikal rettet styreprlan, men
her er flystellet drejet 180°, siledes at opad i forhold
til flyvestellet nu er nedad i forhold til jorden. Rulle-
hastigheden i eksemplet andrager 10 rullebevagelser pr.

sekund.

Det i fig. 6a viste sgtyreordresignal skal bevirke at fly-
stellet bevager sig fra den horisontale flyvebane imod

en opad rettet flyvebane. Fra kurven 76, der viser styre-
ordresignalet, fremgdr det, at dette @ndrer sig periodisk
med en frekvens pd 10 Hz, hvilken frekvens svarer til
rullehastigheden. Signalet nér_et maksimum i punktet 78,
der svarer til styrenlanens opad rettede stilling. Af
fig. 6 fremgdr tydeligt at den i fig. 6f viste haldnings-
vinkel for styrefladen 14 bestemmes som en kombination af
styreordresignalet, =~ accelerationssignalet og nikhastig-
hedssignalet. Ved det i fig. 6 viste udfgrelseseksempel
er nikhastigheden og accelerationen fgrst 0. Af denne
drsag fgrer den i begyndelsen positive spids 78 af styre-
ordresignalet til en hgj positiv begyndelseshaldnings-
vinkel for Canard-fladerne 14, sdledes som det fremgar

af punktet B0 for haldningsvinkeltidsforlgbet 82 i fig.
6f. Det indledte udsving af Canard-fladen 14 fgrer til

en tilsvarende acceleration i styreplanen. I fig. 6g

ses accelerationen i styreplanen i form af kurven 98.

Af fig. 6g fremgdr det, at accelerationen opbygges fra

0 til et maksimum i lgbet af ca. to omdrejninger af fly-
stellet. Accelerationssignalet har den samme frekvens som

styreordresignalet, men er modsat rettet. Summeringen i
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accelerationssumleddet 50 fgrer til en gradvis
reduktion af den udempede styrefladehzldningsvinkel, sa-
ledes som det fremgdr af kurven 82 i fig. 6f, der viser
en reduktion af amplituden under de fglgende omdrejninger.
I fig. 6e er vist forlgbet af udgangssignalet fra nikhas-
tighedsfgleren 46 ved kurven 86. Udgangssignalet er lige-
ledes ansvarligt for dempningen eller reduktionen af styre-
fladehzldningsvinkelsignalet. Den i begyndelsen hgje
nikhastighed illustreret ved kurven 86, stammer fra den
hgje begyndelsesafvigelse af styrefladerne. Med tiden
reducerer udgangssignalet fra nikhastighedsfgleren det
udampede styresignal og frembringer en stabiliseret nik-
hastighed, som det fremgdr af den del af sporet 86, der
er betegnet med 88.

Da bevagelserne af styrefladerne i tid er afpasset til
styreplanets sammenfald med retningen imod den "til-
sigtede flyvebane (vertikalt opad) er der en acceleration
af fartgjet i opad gdende retning i forhold til jorden,
som vist i fig. 6c med sporet 90. Det fremgdr, at kurven
opndr en maksimalverdi efter ca. 1,5 omdrejning og denne
verdi holdes stort set sd lange retningsandringen varer
med et ganske lille oversving. I fig. 6d er kurven for
den horisontale acceleration, set i forhold til jordens
horisontale plan, angivet. Kurven viser, at den samlede
acceleration i det vasentlige ligger i den retning, hvori
flyvebanen skal ®ndres, altsd i den opad gdende vertikale
retning. Nir styreordresignalet falder bort, som det er
angivet i fig. 6a med punktet 94, indledes en styreflade-
haldningssekvens, der i det vasentlige svarer til den
sekvens, der blev indledt ved begyndelsen af styreordre-
signalet. Denne styrefladehazldningsvinkelsekvens er vist
i fig. 6f med afsnittet 84 af kurven 82. Det fremgar, at
det maksimale signal nu svarer til den inverterede posi-
tion af styreplanen, og derfor bevirker at fartgjet ud-

fgrer en nikbevagelse tilbage til den oprindelige indtagne
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flyvestilling. Da der ikke mere er noget styreordresignal
til stede, er styrefladehaldningsvinklen n®sten udeluk-
kende en funktion af accelerationssignalet 98. Dette ac-
celerationssignal er da akvivalent med den statiske stabi-
litet, sdledes som det anvendes ved en tilbagekoblingsfri
styring ved opretholdelse af en konstant flyvestilling,
ndr et styresignal ikke er til stede. Afsnittet 95 af
nikhastighedssignalet 86 i fig. 6e viser nikhastigheds-
fg¢lerens reaktion pd den modsatte vinkelhastighed. Virk-
ningen af nikhastigheds sumleddet 54 er at forgge ac-
celerationssignalet i denne del af styresekvensen,
og dermed at opn& en dampning af den beordrede
styrefladeh®zldningsvinkel, og sdledes at forhindre et
oversving. Det fremgdr, at der kun forekommer et minimalt
oversving af den vertikale acceleration, sdledes som det
ses af delen 96 af kurven 90 i fig. 6c. Styrefladehald-
ningen og nikhastigheden neddampes i lgbet af de naste

5 omdrejninger og ndr 0 ved omtrent samme punkt svarende
til at flyvestellet er vendt tilbage til en updvirket,
stabil flyvestilling.

Ratentkrav.

—— . s = s o o e S v S S i e e e G

1. Autopilot til et rullende flyvestel (10), sdsom et missil,
med duvningsvinkelstyreorganer (42), sdsom et par indstille-
lige styrevinger eller -flader (14), der kan bevirke en &n-
dring af flyvestellets stilling i en styreplan (20), og hvil-
ken autopilot omfatter en drivanordning (18, 62), som kan
pavirke duvningsvinkelstyreorganerne i afhangighed af et styre-
signal (56) fra et reguleringskredsleb med et accelerations-
mdleorgan (22, 44), der mdler accelerationen i forhold til
styreplanen (20), kende tegnet ved, at accelerations-
maleorganet (22, 44) er monteret pd flyvestellet (10) til
mdling af accelerationen i styreplanen og pad tvars af flyvestel-

lets lengderetning som en funktion af flyvestellets rotation,
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og frembringer et tilsvarende accelerationssignal (48, 98)
og ved et summationskredsleb (50) i reguleringskredslebet
for at frembringe et styresignal (52) ved summering af acce-
lerationssignalet (48, 98) og styreordresignalet (41, 76),

der er en funktion af styreplanens rullevinkel.

2. Autopilot ifeplge krav 1, kende tegmne t ved, at

der pd flyvestellet (10) endvidere er monteret en nikhastig-
hedsfoler (24, 46) for at mdle nikvinkelens endringshastighed
som en funktion af flyvestellets rotation og til frembringel-
se af et nikhastighedssignal (49, 86) svarende til den mdlte

hastighed, og at nikhastighedssummationsorganer (54) er ind-
rettet i requleringskredslebet til summering af styresigna-

let (52) og nikhastighedssignalet (49, 86) for at frembringe
et dempet styresignal (56).

3. Autopilot ifslge krav 1 eller 2, kendetegnet
ved, at styresignalet til drivanordningen tilferes en servo-
motor (18), som kan pavirke styreflader (14) med en indstil-

lelig heldningsvinkel.

4. Autopilot ifelge et eller flere af kravene 1-3, k en d e-
t e gn et ved, at styrefladerne (14) er Canard-flader med

deltaform.

5. Autopilot ifslge et eller flere af kravene 1-4, k e n d e-
t egnetved, at nikhastighedsfeolerorganerne (24) er en

fpler, som er stabiliseret af flyvestellets rulning.
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