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1: Wstep

W przedstawionej pracy zaprezentowano metod¢ badad malych drgan samolotu
okolo polozenia rownowagi w spirali ustalonej [1, 2, 4].

Analiza zagadnienia jest utrudniona ze wzgledu na niepelne dane doswiadczalne oraz
rozbudowany aparat matematyczny. Do rozwiazania wykorzystano metody numeryczne,
ktore pozwolily na szybkie wyznaczenie wartosci liczbowych.

Uzyskano wynikiu mozliwiajace oceng wlasnoséci lotnych projektowanego samolotu
w warunkach lotu przestrzennego i bardziej racjonalng jego konstrukeje.

2. Model fizyczny zjawiska'

Przyjcto nast@pujqce zalozenla modelu flzycznego z1aw1ska (1, 51:
1. Samolot traktowany jest jako uklad mechaniczny sztywny o szefciu stopniach
swobody, rys. 1.

Rys, 1. Parametry kinematyczne lotu samolotu

*)  Fragmenty pracy zostaly przedstawione na IX Sympozjum ,,Drgania w ukladach fizycznych”,
maj 1984, Blazejewko k. Poznania.
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2. Samolot charakteryzuje si¢ konwencjonalna, symetryczng i zwarta budowa.

3. Srednie katy natarcia na placie podczas wykonywania spirali ustalonej nie prze-
kraczajg wartosci krytycznych.

4, Wychylenie powierzchni sterowych: lotek, steru kierunku i steru wysokosci majg
tylko wplyw parametryczny na wartosci sit i mefpentow sit aerodynamicznych.

5. Ruch okrgzny samolotu ze zmniejszeniem wysokosci po trajektorii Srubowej przyjeto
jako ruch w spirali, rys. 2.

6. O§ spirali ustalonej i wektor catkowitej predkodcei kqtowej lezy w osi grawita-
cyjnej.

Rys. 2. Spirala ustalona

Przy budowie modelu fizycznego szczegdlne znaczenie ma prawidlowa interpretacja
oraz wlasciwe wprowadzenie do modelu dzialajacych i mogacych wystapic snt zewngtrznych
Wyrézniono nastgpujace grupy sit [1,41:

— sily pochodzenia aerodynamicznego (wyznaczono metodq numeryczna, uwzgl@dmono
oddzialywania wynikajace z wychyledd powierzchni sterowych),
— sily od urzadzedi napgdowych (uwzglgdniono oddzialywania zespolu napedowego

w tym efekt giroskopowy elementéw wirujacych),

— sily bezwladnosci,
— sily grawitacyjne.

3. Model matematyczny

Do opisu dynamiki samolotu w spirali ustalonej przyjeto nastepujace uklady wspol-
rzgdnych, rys. 3, [4, 5]:
— nieruchomy uklad grawitacyjny zwigzany z Zlemlq Ox,y,2y,

— uklad grawitacyjny Ox,y,z, zwigzany z poruszajacym si¢ samolotem i réwnolegly
do ukfadu nieruchomego Ox,y,z,,

— uklad predkosci Ox;y,z, zwiazany z kierunkiem przeplywu o$rodka omywajacego
obiekt,

— uktad Oxyz sztywno zwiazany z samolotem, zwany samolotowym,
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Rys. 3. Przyjete uklady odniesienia

— uklad Ox,y,z, obrazujacy konfiguracje samolotu wzgledem toru lotu zwany ukladem
spiralnym. .
Do analizy zagadnienia wykorzystano wyprowadzone réwnania ruchu samolotu
[4, 5] w zmiennych &« — kat natarcia, § — kat $lizgu, V. — predko$¢ lotu, P — katowa
predkosé przechylenia, Q — katowa predkosé pochylania, R — katowa predkosé odchy-
lania. Rownania te rozszerzono o dodatkowe zwiazki kinematyczne dla & — kata prze-
chylenia i ® — kata odchylenia [4]: ?

%’f— = — (7'%;: sinﬂ+R)cosa+ A cosfi— (mZVC sinﬂ——P) gin_as ()
d;:" = —"Xnicosacosﬂ+ T)n,‘ﬁinﬂ+%5in“°°s#’ : )
£ e o
T, » (¥
w3 ()
, L gf_ + ’z;_y’xm— ’J (P2, - ®)
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dR 1 Jx_J JJ?z | Jy'—']z) sz
7ﬁ*=;*—7z'[( 7, +-LL)PQ b" A I A
T, (6)
1 [y
'“Z(LL+N}
daod .
- = P+Qsin®tg®+ RcosPtgO, (7
% = QcosP—Rsin®, ®)

gdzie: m — masa samolotu, :
Jes Jy, J. — moment bezwladnosci samolotu odpowiednio wzglegdem osi Ox,
Oy, Oz,
Jxys Jxzs Jy: — momenty dewiacyjne samolotu,
F = col[X, Y, Z, L, M, N] — wektor sil zewnetrznych,
F, = col[X", Y?, Z° L°, M®, N°] — wektor sit i momentéw sil aerodynamicznych,
przy czym F, = F,(z, 0, 9,),

oraz

“X7|  [X*—mgsin®+ Tcosd

Y Y +mgsin®cosO

VA Z?+mgcosPcos® —Tsind | - -
F=lcr|- , SENC)
, L) L - |

M M°4+T-e+JrorR

| N | | N—JrorQ _

gdzie: Jr — moment bezwladnosci wirnika wzgledem osi obrotu wlasnego,
0 — kat odchylenia wektora ciggu T od osi Ox w plaszezyZznie Oxyz,
e — mimo$réd miedzy linia dzialania wektora ciggu a potoZeniem §rodka masy
samolotu,
wr — predkosé katowa czesci wirujacych silnika (prawoobrotowy).

W oparciu o powyZsze réwnania Opracowano program numeryczny ‘Wyznaczajacy
parametry lotu ustalonego tzn. punkt réwnowagi spirali ustalonej [2, 4, 5], a nastgpnie
badano zaburzenia tego ruchu. :

Uklad réwnan ruchu w postaci normalnej ma nastepujacy zapis macierzowy

= f(2), )
gdzie: . ' '
_ = col[a, B, V., P,Q,R,D,0].

Uklad (10) zlinearyzowano w punkcie réwnowagi z* i badano zaburzenia ruchu w blis-

kim otoczeniu tego punktu metoda Lapunowa [2, 3, 5]. Metoda ta nie wymaga znajomosci

rozwigzania ogdlnego wyrazonego przez funkcje elementarne i w przypadku zlinearyzo-
wanego réwnania rézniczkowego pierwszego rzedu
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Sprowadza si¢ do wyznaczania wartoéci wlasnych l s 1 macierzy stanu A i odpowmdajqcym
im wektorem wiasnym [2, 3].

Linearyzujac ukfad réwnan ruchu w punkcie réwnowagi z* i pomijajac male wyzszego
rzedu otrzymamy:

. % da , 9% ) a' % %
b= aq Ot g P gy vt gp Pt g it T e ot 30>
3/3 3/3 3/3 B o ﬂ op 28
/3 B+ —— Vet 5Pt 5 0 9t g™t 25 ? + 55D,
. v, v, v, o, v, aV, 3Vc
Ve= a7 aﬂ A A TR B T IR WA T S A T-
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Linearyzacja ta jest przeprowadzona w oparciu o teorie matych zaburzen [I, 2, 3].-
Przyjmujac ,
= z*+x, (12)
gdzie ,
' x — wektor matego zaburzenia,

x‘—‘COl[“,ﬂ,”c,P,q,r,‘P,ﬁ]r

otrzymamy uklad quasi-liniowy opisujacy ruch drgajacy _ .
' % = Rx+0|(x)], (13)
gdzie: '
0|(x)| — reszta z rozwinigcia Taylora,

R = f(z*¥) — macierz Jacobiego,

[0a 0x 0a 0w oa oa 0a 0u”
du 08 9V, 9P 9Q OR 4P 9O
R_| 08 98 9 o o8 9B B B
| %« 9B 9V, OP 9Q OR 0@ 0O
oV, oV, oV, V. oV, oV, IV, v,
do 9B 9V, 4P 9Q OR oD 0O
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ob oF o of 0P 0P b ob
Q0 Of 9V, P 3Q IR oD 00O
0 90 0 80 4@ Q0 Q0 0

da 0B oV, 9P 9Q OR 9D 930
@8R OR OR OR OR AR 2R R
R=|% 3 o7, 3P 20 R 2® 00 (149
’ ab b b b 9D D 9D 2D
d« o @V, @P 8Q oR 9D 00
6 6 O O O 6 0 90
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Dla przykladu pierwszy wyraz jest nastgpujacy:

do 1 X°—mgsin® .
r(l,1) = a =~ " cosf ( my. +Rsinf|cosa+
' X’ sin o — oz cosa
Z2+mgcosBcos D . . da
+( 7 —Psinf|sina-+ .

Posta¢ analityczna poszczegdlnych elementéw ry; macierzy Jacobiego R wyznaczono
w oparciu o wyprowadzone réwnania ruchu. Elementy ri; zawieraja pochodne aerody-

namiczne 2w nastgpujacej postaci:
T oXe ox°  aX° ax° aX* oX° 9x®  ax° |
ou o -3V, OP 20 JR oD 90
aye gye- 9ye 9y* 9gY* gYe gyY* 9Y“
da af vV, oP oQ dR oo 00
0zZ¢ 9z° 9Z° 9zZ° d9Z° 9zZ* 9zZ° 9Z°
oF, | Ou af v, oP oQ dR oP 00 (15)
Z4 oL* 9L* QL® 9L oL 9L aL* IL°

do 0f 9V, 9P 90 OR oD 00

OM® OM® OM°® OM° IM® OM° OM® OM°

da 98 IV, oP 9@ OR < od 00

ON°® ON° ON°- ON° ON° ON° oN° ON°
_ da 9 V., oP 4@ IR oD 0O _

Wartosci liczbowe powyzszych wielkodci obliczano numerycznié metoda réznic
skoniczonych.

4. Przyklad obliczeniowy

Opracowano program numeryczny, ktéry na podstawie wstepnych danych dotycza-
cych warunkéw lotu i parametréw samolotu wyznacza punkt réwnowagi spirali ustalonej
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a nastepnie wartoéci wlasne A; macierzy Jacobiego R ukladu zlinearyzowanego réwnag

ruchu. \

Na podstawie otrzymanych wynikéw przeprowadzono analiz¢ zaburzen ruchu samo-

lotu w spirali ustalonej. _
Samolotem testujacym byl poddiwigckowy samolot odrzutowy TS-11 ,Iskra”,
Analize przedstawiono dla réznych zmian:

— parametréw lotu (wersja Stand, ..., F),

_- ciagu silnika (z uwzglednieniem i bez uwzglednienia zjawiska giroskopowego) i wyso-
kosci lotu (wersja G, ..., M),

— czynnik6w konstrukcyjoych, (wersja N, ..., Z) TABELA 1, patrz: ,,Analiza nume-
ryczna parametréw lotu i sterowania samolotu w ustalonym ruchu spiralnym™.
Przy ocenie zaburzen ruchu zwracano szezegdlng uwage na wartosé WIasﬁq Ay (od-

powiadajaca zmianom kata natarcia o), gdyZ warto$¢ kata « ma decydujacy wplyw na

warto$é sit 1 momentéw aerodynamicznych.

Przy ocenie zaburzen kierowano si¢ nastgpujacymi kryteriami
a) 4 =& dla & > 0 aperiodyczny ruch rozbieZny,

. dla §; <0 ’s ' ,, tlumiony,

b) 4; = &;+in; ruchy okresowe sprzgzone,

c) &, = /Re};/ iloSciowe ujecie statecznodci lub niestatecznosci ruchu — wspofczynnik

thumienia, : :

d) n; = /ImA;/ wartoéé charakteryzujgca czgstotliwo$éé drgad ruchu odpowiadajgcego

rozwiazaniu szczegélowemu — czestos¢ drgan,

e) x; = R;e*' rozwiazanie szczegdlowe,

) T, = E okres wahan,

3]
In2 . .
g Ty = —£—czas sttumienia amplitudy do potowy,
7

et D : _

h) d = = dekrement ruchu, wyrazajacy iloSciowsa ~zmiane rozwigzania w ciagu
sekundy.
5. Whnioski

1. Przedstawiona metoda badan zaburzen ruchu ustalonego w spirali dostarczyla wicle
cennych informacji poznawczych o zjawisku, ktére moga by¢ wykorzystane w pro-
jekcie wstepnym samolotu.

2. Przedstawiona metoda analizy dostarcza wszelkich danych o zaburzeniu ruchu samo-
lotu w przypadku jego pelnej tréjwymiarowosci. Zastosowany model cyfrowy obliczert
umozliwia latwa i szybka analize.

3. Przedstawiony model matematyczny i cyfrowy latwo moze byé rozszerzony o do-
datkowe stopnie swobody, jak odksztalcalno§é konstrukcji i uktadu sterowania,

4. Przedstawione wyniki wskazuja duzy wplyw na wlasnosci dynamiczne samolotu zmiany
masy i wywazenia. ‘
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Pesome

KOJIEBAHMS CAMOJIETA B VCTAHOBUBIEMCS CPHUPANLHOM
JABMXEHUM

B craThe NMPEACTAaBJIEHO METOX TEOPETHUECKHX HCCIETOBAHHN MajbiX KoJCOGaHMil CamMoNETa BOKPYT
HOJOIKCHHSA DPABHOBECHUSI B YCTAHOBMBIIEMCA CHMPANBHOM IBHIKEHWH.

TIpunuMast TeOPWIO MaJIBIX BO30OY>XKNEHHH JIMHEAPH3NPOBAHO YPaBHEHHs INPOCTPAHCTBEHHOLO HBM-
e camosieta. JuclIeble BLITHCIIEHNSA CBEJEHO K pacuéram COOCTBEHUbIX SHAUEHHI U COTBEICTBY-~
oM UM coBCTBeHHbIM BexTopam. IIpuBeneno pacuéTe! A camonéTa xaacca TS-11 ,,Iskra’.

Summary

THE VIBRATIONS OF AIRPLANE IN A STEADY SPIRAL MOTION

In the paper a method of analysis of airplane small wibrations about the equilibrium position in a steady
spiral motion is presented.

The motions disturbances near equilibrium point are diseussed according to Lapunow method. The ana-

lysis is based on a full set of motion differential equations, linearised in accordance with the theory of
small disturbances.

A comparative analysis of results for selected parameters is presented.

" Praca wplynela do Redakcji dnia 26 wrzesnia 1985 roku
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