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1. Wstep

W pracy przedstawiono metod¢ badania statecznosci ruchu samolotu w ustalonym
korkociggu. Samolot traktowano jako sztywny uklad mechaniczny o szesciu stopniach
swobody. Badano stateczno$¢ polozenia réwnowagi samolotu w korkociggu o osi piono-
wej wzgledem ziemi dla ustalonej wysokoéei i przy ustalonych parametrach sterowania.

Niniejsza praca stanowi rozwinigcie pracy [3], podejmujacej zagadnienie wyznaczania
warunkoéw réwnowagi ustalonego korkociggu samolotu. Stan lotu samolotu w korkociggu
ustalonym stanowi baz¢ wyjsciowa przedstawionej mctody badania statecznosci polozenia
réwnowagi.

Roéwnania do badania statecznoécei ruchu samolotu w korkociggu ustalonym otrzymano
z ogdblnych réwnan ruchu samolotu wyrazonych w quasi-wspotrzednych ukladu wiasnego
[2, 3, 6], wyprowadzonych z réownan Boltzmana-Hamela [5] dla ukladéw mechanicznych
o wigzach holonomicznych. Réwnania te uzupeiniono niezbednymi zwiazkami kinema-
tycznymi.

Matematyczng strong¢ zagadnienia oparto na pracy [4]. Ograniczono si¢ do wyznaczania
wartosci wlasnych macierzy Jacobiego ukiadu réwnan ruchu samolotu, okreslonej w punk-
cie rownowagi korkociggu. Za warunek statecznosci przyjeto ujemne wartosci rzeczywiste
wszystkich wartosci wlasnych macierzy Jacobiego.

Oddzialywania zewnetrzne dzialajace na samolot w locie rozpatrywano analogicznie
jak w pracach [2, 3, 6]. Sa oddzialywania aerodynamiczne, od zespolu napedowego i od
sity cigzkosci. Oddzialywania aerodynamiczne liczono rozdzielajgc je na pochodzace od
skrzydla, kadluba i usterzen poziomego i pionowego. Skrzydio zostalo dodatkowo roz-
dzielone na N = 20 paskéw. Uwzglednienie lokalnych warunkéw optywu poszczegélnych
paskow skrzydia i usterzen pozwolilo na przyblizone uwzglednienie wplywu predkosci
katowych samolotu na sily i momenty aerodynamiczne. Uwzgledniono tez wplyw poszcze-
gdlnych cz¢sci samolotu wzajemnie na siebie.

Obliczenia przykladowe przeprowadzono dla przypadku samolotu TS-11 ,,Iskra”
wedhug wlasnych programéw w Osrodku Obliczeniowym Politechniki Warszawskiej. Wy-
korzystano cz¢s¢ oprogramowania uzytego poprzednio do obliczen w pracach [3, 6].
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2. Zalozenia matematyczne

Rozwazmy uklad réwnan rézniczkowych o postaci normalnej. Zalézmy dodatkowo,
2e jest to ukiad autonomiczny, tzn. réwnania nie zalezg jawnie od czasu. Uklad taki mozna
zapisal w postaci [4]:

dY

= = F(), M
gdzie: Y = col[y,, s, ..., ¥al, @ wektor prawych stron F(Y) = col[f1(Y), /2(Y), ..., /u(Y)]
ma ciaggle drugie pochodne w pewnym obszarze ||Y|| < H, H — stata. Jesli

F(Yo) =0, gdzie ||Yoll < H, ©))

to wektor Y = Y, wyznacza stan roéwnowagi ukladu (1).
W polozeniu Y = Y,+Y, gdzie Y oznacza wektor malego wychylenia z poloZenia
réownowagi, rownanie (1) przeksztalca si¢ do postaci:
dX
5 = AX+0(IXI)), ©
gdzie: A = F'(Y,) — macierz Jacobiego okreslona w polozeniu réwnowagi, 0(]|Y[)) —
reszta z rozwinigcia funkeji F(Y) w szereg Taylora wokét punktu Y.
Poniewaz z ciagtosci drugich pochodnych funkcji F(Y) wynika ciagtosé 0(]|Y||) w za-
tozonym obszarze oraz poniewaz:

)
lim WD _ 4
lim =] @

réwnanie (3) jest rownaniem quasi-liniowym i ma jedyne rozwigzanie zerowe X = 0.

Dla réwnania quasi-liniowego (3), korespondujacego z réwnaniem (1) wg powyZszych
zaleznodci, stuszne jest twierdzenie (wg twierdzenia Lapunowa) o nastepujacej tresci.
Jesli wszystkie wartosci wiasne macierzy Jacobiego F’'(Y,) maja ujemne czesci rzeczywiste,
to stan réwnowagi Y = Y, nieliniowego ukiadu autonomicznego (1) jest asymptotycznie
stateczny w sensie Lapunowa przy ¢ —» .

3. Réwnania do badania statecznosci poloZenia réwnowagi samolotu w ustalonym
korkociagu

Zgodnie z pracami [l, 2, 3, 6] przyjeto nastgpujace rownania ruchu samolotu:

5 l N . . b
T e S AL oy ()— Y
AT V.cosf [~ (Xa+Tcosd—mgsinb)sina+(Z,— Tsin o+

+mgcosPcosb)cosal+Q — (Rsina+ Pcosa)tgf, (a)

: 1 i . .
B = =y [—(Xa+ Tcos 6 —mgsinf)cosasinf + (Y, + mgsinDcos ) cos f+

—(Z,— Tsin 8+ mgcosDcosb)sinasinf]— Rcosa+ Psina, (b)
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1

VIV, = =7 [(X,+ Tcos 6 —mgsinf)cosacosf+ (Y, + mgsin@cosf)sinf+
+(Z,— Tsin 0+ mgcosPcosh)sinacosf], (c)
P = K[ﬂ o (Na—Jon)+K4PQ~KsQR], (@
1 x z (5)
Q= (Mo + Te+Jo Ro)+ Ks PR— K (P* = R?), (e
5
. K, 1
R=K -7—La+ 7 (N,—JoQw)+ K; PQ—KsQR|, f)
& = P+ (Qsin®+ ReosP)tg0, . (8
6 = Qcos®—Rsin®, (h)

gdzie: [X,, Y,, Z,, L., M,, N,] — wektor sit uogolnionych od oddziatlywan aerodynamicz-
nych, T —- sila ciagu, d — kat pomiedzy linia dzialania sity ciggu i osia Ox ukfadu wlasnego
samolotu, J, — moment bezwladnosci czgéci wirujacych silnika, o -— predkosé katowa
obrotu silnika, «, # — katy natarcia i §lizgu, m — masa samolotu, ¥, — predkos¢ liniowa,
P, 0, R — predkosci katowe przechylenia, pochylenia, i odchylania, @ — kat przechy-
lenia, 8 — kat pochylenia samolotu, K, K/, ..., Kg — wspolczynniki o poniZszej postaci,
Je. Iy Jz, Jo: — momenty bezwladnosci i dewiacyjny samolotu w ukladzie wlasnym.

2 l__lﬁ, R R
JoJ,
s "F(“J'y‘;—,]x‘)!i’f’ ko Tt
S s 2
el

Oznaczajac:
Y'="¢olla, B, ¥V..P. 0. R, D, U], ©6)
F(Y) = col[&, §, V./V.. P,Q, R, D, 6].

Uktad rownan rozniczkowych (5) sprowadzamy do postaci:

Y = F(Y). (7

Zgodnie z trescig rozdzialu 2, przy badaniu statecznosci samolotu w polozeniu réwno-
wagi Y,, zamiast réwnania (7) wystarczy rozpatrywaé statecznos$¢ rownania zlinearyzo-
wanego:

X = A(Y,) - X, (8)
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gdzie: X — wektor matego wychylenia z polozenia réwnowagi, A — macierz Jacobiego

uktadu (7) okreslona w punkcie rownowagi X wg wzoru (9).

% o
du df
o @
oa op
b @b
| a0

2
o0
K

o0
E)
20 |

©)

Wzory na li¢zenie wspéiczynnikéw macierzy A przytoczono w pracy [2]. We wzorach
tych wystepuja pochodne sit i momentow aerodynamicznych wzgledem «, 8, V., P, Q, R,

okres$lone w punkcie rownowagi. Jest to macierz B o postaci:

oX, X, 0X,
da  Of oR
oY, 0Y, oY,
oo of OR

ON, ©ON, oN,
oo op OR |

Wyznaczenie elementéw macierzy A wymaga
macierzy B. W pracy elementy macierzy B liczono przy pomocy maszyny cyfrowej, jako
ilorazy réznicowe wzgledem kolejnych zmiennych, rozwinigte woké! punktu rownowagi.
Sposéb ten zaprezentowany jest na rys. 1.

[ t(x‘OIXZOI"‘ Xjoeo 1 Xpg

)

punkt réwnowagi

(10)

uprzedniego wyznaczenia elementéw
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Rys. 1. Przyblizona metoda liczenia pochodnych funkgji wielu zmiennych

A%
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Warunek posiadania drugich pochodnych ciaglych przez funkcje F(Y) naklada ten
sam warunek na przebiegi funkcji sit i momentéw aerodynamicznych. Narzuca to odpo-

wiednie wymagania na przebiegi danych aerodynamicznych przyjmowanych do obliczen.
' Macierz B jest innymi slowy macierza pochodnych aerodynamicznych samolotu okre-
§lonych w punkcie réwnowagi. Nadkrytyczne katy natarcia, niesymetryczny optyw, duze
predkosci katowe obrotu samolotu wykluczajg mozliwosé liczenia tych pochodnych klasycz-
nymi metodami spotykanymi w mechanice lotu.

- 4, Obliczenia przykladowe

Obliczenia przykladowe dla samolotu TS-11 ,,Iskra” wykonano wedlug wlasnych pro-
graméw w jezyku FORTRAN w Ofrodku Obliczeniowym Politechniki Warszawskiej. Do
obliczenn wykorzystane byly wyniki pracy [3], podejmujacej si¢ wyznaczania parametrow
ustalonego korkociagu samolotu. Program na potrzeby niniejszej pracy byl w zasadzie
rozszerzeniem programu liczacego warunki réwnowagi samolotu w korkociagu. Wartosci
wlasne macierzy A, stanowiace wyniki obliczen, uzyskiwane byly przy uzyciu standardo-

~ wych procedur systemu CYBER 73. ’

Wybrane warianty obliczen zaprezentowano w tablicy 1. Ograniczono si¢ przy tym tylko
do prezentacji obliczen dla réznych przypadkdw sterowania. Kazda wersja rézni si¢ od
podstawowej (std) tylko zmiana wyszczegdlniong w pierwszej kolumnie tablicy. Dane
masowe, geometryczne i acrodynamiczne samolotu sa we wszystkich przypadkach jednako-
we i przyjete jak w pracach [2, 3, 6]. W wersji std dane sterowania samolotem przyjeto
nastgpujaco: '

0y = —20° 46, =20° 4, =0°

T i w— parametry biegu jalowego.

5. Whnioski wynikajace z pracy

Uzyskane wyniki §wiadczg, Ze ruch samolotu w ustalonym korkociagu jest niestateczny
we wszystkich prezentowanych przypadkach. Decyduja o tym dodatnie wartoséci czesci
rzeczywistych wartosci wlasnych &, ,.

Uznajac, ze wigksza wartoé¢ dodatnia Re(&, ,) oznacza silniejsza niestateczno$é po-
fozenia réwnowagi, stwierdzi¢ mozna, Ze najsilniejsza niestateczno$¢ stwierdzono dla
0y = —13° najmniejsza dla 6y = —30°. Zmiany wartoéci wychylenia steru wysokosci
wplywaja tez na zmiany wartosci Re (&, ,) silniej niz analogiczne zmiany warto$ci wychy-
lenia steru kierunku.

Stwierdzenie niestatecznosci ruchu samolotu w ustalonym korkociagu $wiadczy, ze
w rzeczywistosci samolot w ruchu niesterowanym nigdy nie osiggnie tego stanu lotu.
W ruchu rzeczywistym samolot bgdzic oscylowaé wokét polozenia réwnowagi.

Wyniki metody sa trudne do oszacowania ilo$ciowego. Stwierdzenie niestatecznosci
(lub statecznosci) nie wnosi tez wielu informacji o wlasnosciach korkociagowych samolotu.
Rozbudowany aparat matematczny, skomplikowane wzory na liczenie wspélczynnikéw

9 Mech. Teoret. i Stos. 3-4/84
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Tablica 1
: Parametry punktu réwnowagi
Sl ‘ x(deg),  P(deg) ‘ Wartosci
parametrow
sterowania Ve(mfs),  2(1fs) ’ wlasne
. D(deg), O(deg)
| Ey,2 = 0,452+ 3,673i
o« =386 p =-30 E3,0 = —0,116+2,679i
std V. =688, £2 =25 | &5,6 = —0,186+1,562i
D = 1,0, 6 = -51,3 | &, = -0,803, & = —0,005
! &,z = 0,346+ 3,381i
a =466, [ = -—28 &3, = —0,120+2,446i
Sy = 30° V.= 625 =232 Es,6 = —0,497+1,559i
® =05 0 =-434 | & = —0,318, & = —0,006
| £,,2 = 0,438 +4,055i
a =325 B =-22 £3.a = —0,098 + 3,143i
o = 10° V.=179,5 £ = 3,04 Es.6 = —0,144 % 1,540i
D =52, O=-572 | &, = —0,668, & = —0,006
£, =0,217+3,472i
a =388 fi=-28 | Ex,a = —0,12942,6151
oy = —30° V. =69,5, =227 Es,6 = —0,309+ 1,6191
¢ = 1,8, 8 = —51,1 &, = —0,533, & = —0,005
£.2 = 0,491 + 3,593
% =393 p =-31 £3,4 = —0,10642,392i
Oy = —13° V.= 618, =266 Es,6 = —0,318+1,547i
¢ =0,5, 6 = —50,6 | &7 = —0,702, &5 = —0,005

macierzy Jacobiego [2] i ostre wymagania co do cigglosci drugich ciaglodci wspoétczynnikéw
sit i momentéw aerodynamicznych samolotu przyjmowanych do obliczef, sprawiaja, Ze
w zastosowaniach technicznych wartos¢ uzyskiwanych wynikéw obliczen moze okazaé
si¢ niewspotmierna do nakladéw pracy.
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Pesome

HCIIBITAHUS YVCTOMUMBOCTU CAMOJIETA BO BPEMSI YCTAHOBHBUIETOCSA
INTTOIIOPA

IlpencTaBieHO METON MCMBITAHHA YCTOHUMBOCTH JBHXKEHHMA CAMOJIETA BO BPEMs YCTAHOBHBILETOCH
wronopa. CaMoMNET NIPHHATO KaK »KECTKOE TEJIO C LUECTHIO CTENEHAMH CBoGOAbI. Bhruncnenua cBegeno
K OnpefesIeHHIO COOCTBEHHbIX 3HAUeHMIT M COOCTBEHHBIX BEKTOPOB MaTpHIM SIKo6H CHCTEMBbI yPaBHEHHH
ABH)KEHHA B TOUKE paBHOBecus. IIpuBeeHbl BLIUMCIIEHHA COeNIaHO AnA camonéra TS-11 ,,Iskra’™.

Summary
A STUDY OF AIRPLANE MOTION STABILITY IN STEADY SPIN
A method investigating stability of an airplane motion in steady spin is presented. An airplane has been
treated as a rigid body having six degrees of freedom. The method corresponds to examining eigenvalues

of Jakobian matrix of the system of motion equations, defined at the equilibrium point. Test calculations
have been carried out for Polish training airplane TS-11 ,,Iskra™.

Praca zostala zlozona w Redakcji 2 lutego 1983 roku

9



