Optymalizacja plata - przyklad

Dane:

nwym =2 liczba wymiaréw przestrzeni decyzyjnych
(w przyktadzie: Vo-rozpietos¢ ptata, V1-cieciwa)

rho :=1.225 gestos¢ powietrza [kg/m3]
cxt :=0.02 opo6r minimalny (tarcia)
g:=9.807 przyspieszenie ziemskie [m/s2]

mbp :=2393 masa konstrukcji bez masy plata [kg]

Ve =125 predkosé¢ przelotowa [m/s]
Vmin =30 predkos¢é minimalna [m/s]
fi LE =0 skos ptata (krawedzi natarcia) [deg]

Cz_max :=2.5 max. wartos¢ wsp. sily nosnej

Funkcje pomocnicze:

b(v) =v, rozpietos¢ ptata
S(v) = v, Y, powierzchnia nosna
b(v)*
A(V) = wydtuzenie geometryczne
S(v)
m(v) =mbp + 4.936:S(v)-A(v)”>  masa samolotu
cz(v) ::M Cz przelotowy
tho-Vc?- S(v)
cz_vmin(v) ;:% Cz dla Vmin

tho- Vmin®- S(v)

0.15

e0(v) =4.61-(1 - 0.045-A()"® ).cos ﬁ_LE-“> ~3.1 wsp. Oswalda
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Kara(v) = - Funkcja Kary
(Cz_max— cz(v))1 (Cz_max — cz_vmin(v))1
tho-V¢? cz(v)2
D(v) = S(v)-|ext + —————— Opor catkowity
- A(v)-e0(v)

F(v) :=D(v) + Kara(v) Funkcja celu



Pierwsze przyblizenie

X0 = (14 1.8)"
dik '= 0.0005
LK ‘= 5000

nl '=0.nwym- 1
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wartosci poczatkowe

grandient startowy

Ster =1
n,n
<k— 1> <n> <k— 1> <n>
Flxb + Ster™ -dik) - Flxb ~ Ster™ -dik)
Gox| 2-dIk gradient i
B kolejne iteracje
an,k an . Gn o <dlk _ | ]
’ et
Wyniki:
XbO,LK =13.026 rozpietosc¢
xb =1.47 cieciwa
1,LK
cz(xb) =0.138
<LK>) _ 103 .
D<xb > =3.874-10 opor cz_vmin<Xb<LK>> —9393
m<xb<LK>> =2.575°10° masa samolotu
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Sita oporu w funkcji liczby iteracji
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Funkcja celu
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