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1. Wstep

Uzyskanie $wiadectwa typu (certyfikatu) dla statku powietrznego wymaga dowodu,
¢ wybrane wlasnoéci statyczne i dynamiczne owego statku sa zgodne z przepisami obo-
wigzujgcymi w danym kraju. Dowdd zgodnosci moze byé przeprowadzony albo w probach
naziemnych i w prébach w locie prototypu, albo Iacznie w oparciu o prdby i obliczenia
numeryczne. Poniewaz obliczenia numeryczne sg zwykle duzo tanisze niz badania ekspery-
mentalne, a ponadto moga byé przeprowadzane juz na etapie projektu wstepnego, wigc
zwykle udzial obliczet w dowodzie zgodnosci z przepisami jest znaczny. Przyjrzyjmy sig
przepisom w zakresie stateczno$ci dynamicznej na przykladzie przepisow amerykariskich —
FAR-6w [1]. Odnosnie statecznoéci bocznej dla samolotéw kategorii normalnej, uzytkowej
i akrobacyjnej przepisy te méwia: ,,Wszelkie Zlozone wahania boczno-kierunkowe (holen-
drowanie) pojawiajace sie pomiedzy predkoécia przeciagniecia a maksymalna dopuszczalng
predkoéeia wilasciwa dla konfiguracji samolotu muszg by¢ tlumione do 1/10 amplitudy
w 7 cyklach przy zasadniczych sterownicach puszczonych i trzymanych”, Kazdy statek
powietrzny jest przewidziany do uzytkowania w kilku konfiguracjach masowych, w kilku
konfiguracjach aerodynamicznych, czgsto z réZnymi wersjami silnika. Ponadto sam lot
moze si¢ odbywaé w réznych warunkach i mieé rozmaite fazy, jak np.: wznoszenie, lot
poziomy, zakret, nurkowanie, lot z bocznym oplywem. Zdarza sig rowniez czgsto, ze na
etapie projektu wstepnego rozwaza si¢ réZne wersje geometryczne i masowe, takie jak rozne
wydtuzenia plata, rézne konfiguracje plat-kadtub, rézne wywazZenia itp. Ze wszystkich
powyzszych uwag wynika, Ze obliczenia musza by¢ tanie. Oznacza to, ze zbiér danych
wejsciowych powinien byé minimalny, pole pamigci zarezerwowane przy egzekucji pro-
gramu powinno byé jak najweisze, same za$ obliczenia powinny byé jak najszybsze, co
nalezy rozumieé, ze liczba wykonywanych operacji powinna byé zminimalizowana, W dal-
szym ciagu pracy nie bedziemy zajmowaé sig szczegélami dotyczacymi minimalizacii
danych wejéciowych i minimalizacji pola pamigci. Wspomnimy tylko, Ze celowy jest po-

» Fragmenty pracy byly referowane na I Ogélnopolskiej Konferencji pt.: ,,Mechanika w Lotnictwie”,
Warszawa 1984.01.19, : ’

20 Mech. Teoret. i Stos. 3-4/85



658 Z. GORrAY

dzial danych wejsciowych na dane zmienne i dane stale, Zbior danych zmiennych powinien
by¢ minimalny, jednakze liczebnos¢ tego zbioru zalezy od tego, czy np. zamierzamy mody-
fikowaé geometrig samolotu, czy tez tylko warunki zewngtrzne i wywazenie. W odniesieniu
do zmniejszenia pola pamigci wspomnimy, Ze celowe jest wielokrotne wykorzystywanie
tablic roboczych, zmiennych pomocniczych oraz zastosowanie segmentacji programu,
Szerzej oméwimy natomiast zagadnienie szybkosci obliczen oraz wiazace sig z tym aspekty
organizacyjne I numeryczne,

W zwigzku z tym sformulujemy trzy tezy:

T,: Obliczenia sg tafisze, gdy réwnania ruchu ,zwigzane sa” z punktem stalym na
samolocie.

T,: Obliczenia sy tafsze, gdy réwnania ruchu sa zapisane w oplywowym ukladzie
wspoirzednych.

Ts: Przy modyfikacji konstrukcji pomocne sg tzw. diagramy statecznosci.

2. Dynamiczne rownania ruchu samolotu zwigzane z punktem statym

Réwnania ruchu wyprowadzone w ukladzie wspoélrzednych zwigzanych ze érodkiem
masy samolotu majg wprawdzie najprostsza posta¢, gdyz dia Srodka masy- momenty
statyczne sa réwne zeru, jednakze wykonanie obliczen dla réznych polozen $rodkéw
masy pocigga za soba zmiany. wielu danych wejs’ciowych — geometrycznych i-aerodyna-
micznych, niezaleznych : bezposrednio od polozenia $rodka masy.. Dlatego wygodniej
jest zwiazaé przyjety ukiad wspotrzgdnych z punktem stalym na samolocie. Punkt staly
moze byé-wybrany dowolnie. Wygodnie jest za punkt staly przyja¢ 1/4 $redniej cigciwy
aerodynamicznej skrzydta (1/4 SCA). W bliskim sasiedztwie 1/4 SCA znajduje si¢ $rodek
aerodynamiczny plata, co gwarantuje, Ze nachylenie krzywej de ey /de; jest niezbyt duze.
W przypadku gdy obliczenia beda przeprowadzone réwniez dla zmiennych wydhuzed
i réznych zbieznosci plata, wygodnie jest za punkt staly obra¢ np. 1/4 cigciwy przykadiu.
bowej ptata. Natomiast gdy w obliczeniach bedzie zmieniane potozenie plata wzgledem
kadtuba, to jako punkt staly moZna przyja¢ dowolny punkt zwigzany z kadlubem.

Dynamiczne réwnania. ruchu -sgmolotu mogg - byé. wyprowadzone z .uogdlnionych
réwnan zmiany pedu i kretu [2] dla bryly sztywnej w postaci:

—d? m(VA+S?.$<AC) = F+mg+P,,
(M
(J 4

4
d A3
gd21e V — predkosé bleguna A (czyli wybranego dowolme punktu staiego) 9. — prcd
kos¢ kqtowa samolotu, AC—wektor wyznaczajacy polozenle srodka masy samolotu
wzgl@dern bieguna A F—wektor glowny sit aerodynamlcznych Py —ciag zespolu
napgdowego, J, — pseudotensor macxerzy bezwladnosci zwigzany z blegunem A, My —
moment gléwny wszystkich sit aerodynamicznych obliczony wzgl@dem bieguna 4, Mf —
moment ciggu zespolu napedowego obliczony wzgledem bieguna A.

- Réwnania .ruchu moga byé réwniez wyprowadzone z. réwnan Boltzmanna-Hamela
[3l. W takim przypadku za wspétrzedne uogélnione nalezy przyjaé potoZenie punktu
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stalego w inercyjnym ukladzie odniesienia oraz polozenie katowe bryly samolotu, a za
quasi-wspolrzgdne nalezy przyja¢ predkosei liniowe punktu stalego i predkosei kgtowe
bryly samolotu.

Poréwnanie szybkosci obliczen przeprowadzimy w przypadku, gdy:

A) rownania zwiazane s3 z punktem stalym (czyli z punktem A)

C) réwnania zwiazane sg ze Srodkiem masy (czyli z punktem C).

W przypadku A zbiorem zmiennych przeliczanych wraz ze zmiang wywazenia jest
9 elementow, a mianowicie: X¢, ye, Ze, Je, Jy, Iz 5 Jxys Jxz, Jyz. W przypadku C przeliczeniu
podlega znacznie wigcej zmiennych, a mianowicie: 1) clementy macierzy bezwiadnosci
(przy zmianie wywazenia nowe momenty bezwladnosci s albo zadawane, albo obliczane
na podstawie znajomosci zmiany poloZen elementéw samolotu); 2) ramiona usterzern —
lys Zu> o> 203 3) wspolczynnik momentu pochylajacego cnpy; 4) wigkszoéé pochodnych
aerodynamicznych — X,, Z,, ..., N,, N,. Nalezy podkresli¢, 2e przeliczanie pochodnych
aerodynamicznych przy zmianie bieguna redukcji jest szczegdlnie czasochlonne [4]. Dla
przykladu podamy wzér na transformacj¢ liniowa pochodnej M, przy zmianic bieguna
o wektor {Dx, O, Dz}: '

M} = M+ Dx(Z,+M,)— Dz(X,+ M)+ Dx*Z,,~ Dx Dz(Z,+ X,)+ Dz*X,.

3. Transformacja katowa pochodnych aerodynamicznych

W rozwazaniach zastosujemy trzy prawoskrgtne, ortogonalne uklady wspolrzednych:

Ax; — samolotowy uklad wspdlrzednych zwiazany z punktem A4 (1/4SCA). O$ Ax,
jest skierowana wzdluz SCA do przodu samolotu, 0§ Ax, prostopadle do plaszczyzny
symetrii samolotu na prawe skrzydlo, 0§ Ax; w kierunku brzucha samolotu;

Axy — predkosciowy uklad wspotrzednych powstaly z Ax; przez obrot wokot osi 4x,
w jej ujemnym kierunku o kat natarcia «;

Axy — oplywowy ukiad wspélrzednych (w przypadku braku bocznego optywu nazy-
wany réwniez uktadem predkoéciowym), powstaly z Ax; przez obrét wokdl osi Axy
w jej dodatnim kierunku.o kat bocznego ..opiywu Bo (rys. 1).

Wprowadzenie jednolitych oznaczef:

FyFyFy» dla wspélrzednych sily i momentu,

8,8y Sy dla wymiarowych przyrostéw predkosci liniowych, katowych i przyspleszema
liniowego ¥,

8355, dla bezwymiarowych przyrostéw predkosci liniowych, katowych i przyspleszema
liniowego 1,

L1yl dla wymiaru charakterystycznego, odpowiadajacego kolejnym réwnaniom sit
i momentéw oraz bezwymiarowym predkodciom linjowym i kqtowym oraz przyspieszeniu
W, .
C,CyCy» dla bezwymiarowych wspdlezynnikéw sit i momentdéw aerodynamicznych,
eyeyy ¢y dla pochodnych bezwymiarowych wspétczynnikéw sit i momentéw C;
wzgledem bezwymiarowych przyrostéw s, predkosci liniowych, katowych i przyspieszenia,

FyFyyFyrype dla wymiarowych pochodnych aerodynamicznych,

Pipyypyy dla bezwymiarowych pochodnych aerodynamicznych, umozliwi przepro-
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Rys. 1.

wadzenie wspolnych obliczen i wspélnego dowodu o transformacji na przyktadzie jednej
z grup pochodnych aerodynamicznych, np. sity wzgledem predkosci katowej. Wprowa-
dzone powyZej symbole oznaczaja w zaleznosci od wskaznika 7 lub j nastepujace wspél-
rz¢dne (pierwotne definicje odnosza si¢ albo do ukladu samolotowego, jak np. /;, albo
do ukiadu oplywowego, jak np. Cy-, albo tez réwnie dobrze do kazdego uktadu wspél
rzgdnych): : .

{Fl”}: {—Px)P)u —Pz) L)MsN},

{S]"} — {ull, vll’ wl’, pll, qll, rll’ "vll

e o)

v ViV V' Vi Vi Vo V2| Vi |

gdzien=1dlaj"=1,2,..,6in=0daj =7,

{ll} = {1; 1, laba Cas b, cn}a

{Cl"} = {—-C'\, Cy> —~Czy:Cyy Cmyy C,,},
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Wymiarowa pochodna aerodynamiczna zdefiniujemy nastgpujgco:

aI;"Il

Filljll = a—‘gjl—l =

53_,7 (O:SQVi Sty Cy),
gdzie
Iy = I dyy(dy jest Delta Kroneckera),
3

V3= 2 (U +ur)? przy czym na podstawie rys. 1 mamy:
k=1

UJ.” = VACosﬂws UZ” = VASinﬂw, U3" = 0.
Roézniczkujac (3) wzgledem Sy otrzymujemy:

vz
= ’r ) Uu,
75, = XU +ur) 20,
co przy uwzglednieniu (4) daje
Vi _ Vi _ , VE o dai”=3.4 .1
a5, 2V  cos88,, F 2V, sinB,,, Sy = a j 4, ..., 7.
Pochodne bezwymiarowych wspélczynnikéw Cy~ obliczymy nastgpujaco:
aC’II aC‘II lj.ll IJ”
ot = —3 =Cull——-——.
Crr = 25, 2 SJ"I;") N
Bezwymiarowe pochodne aerodynamiczne pyvy» sa réwne:
" = —_a (05 VZSI"C” _-—————-—1 . =
Py = g, PV v G st T
' 1
0,50V Slyrcpr pr——
oSU,ly Gy QYA e

= O,SQSV‘:"”IJ” + O,SQVASli”lJ” 4
po uwzglednieniu za§ (5) przybiora postac

pry =20y fr+ery,
gdzie

fl" = cosﬂw, f2" = Sinﬂw, f3” = f_;” =y ey & n
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Wzor (8) definiujacy bczwymiarowe pochodne aerodynamiczne zapiszemy w postaci:

pr i = 2C ”f)”‘l‘cl” » dla j'=1,2 oraz (10)
Pyt = Cyt i = aC‘” d]ﬂ, j” = 3, 4, 5, 6, 7. (11)
Y S},,IJ
C_ V2 n

Macierze transformacji 757 z ukiadu samolotowego do predkosciowego, T z uklady
predkosciowego do oplywowego i 750 = T"°T** z ukiadu samolotowego do predkoscio-
wego sg nastepujgee:

cosa 0 sing o cosfy sinfly O
T5% = 0 1 0, TP0O=|—~sinfly cosfly O
—sina 0 cose _ 0 0 1

Wspolrzedne C; dowolnego wektora C w ukladzie samolotowym Ax; moga by¢ obliczone,
jesli znane sa wspolrzedne Cp tego wektora w ukladzie oplywowym. Mamy

C" = Ts Cl)
skad, biorac pod uwage ortogonalnosé macierzy T5F, TP°, T5° wynika
Ts'kct" = TgoTt'u Ct = 51.10 = G,

co jest réwnoznaczne z \ _ _
Ck Tp kC” (12)
Transformacja wymiarowych pochodnych aerodynamiéznych moze byc¢ przeprowadzona
nastgpujaco: ‘
JF, oF; OFy oF, 0Fy 3Sy

Rt N iull I = sl . 13
F aS, ~ OFy S, ~ O0Fy 38y 38, : 13

Z réwnania (12) wynikaja zwiazki:’

OF, Sy . so . ‘
—t S0 = T 4
3Fl" i ]11 i 3SJ TJ Js ( )

z pomocy ktérych (13) przepiszemy w postaci
Fy = TEOTSOF . (15)

Réwnania (15) przedstawiaja zasade transformacji wymiarowych pochodnych aero-
dynamicznych. Jest to transformacja tensorowa [4, 5]. Jednakze jezeli weZmiemy pod
uwage, ze réwnania (15) uwzgledniaja tylko transformacje katowq bez transformacji
liniowej, to dojdziemy do wnijosku, ze tylko pochodna wektora gtéwnego sit aerodynamicz-
nych wzgledem wektora. predkosci liniowej, oF/aV 4, jest tensorem. Pozostale pochodne,
a wigc OF |68, 0F[0V,, OM,/0V,, IM,/9R, dM,/dV ., sa pseudotensorami (tzn. tran-
sformuja si¢ tensorowo tylko przy obrotach, natomiast transformacla liniowa nie ma
charakteru tensorowego). ce ' '

Transformacja wspdlrzednych dowolnego punktu z ukladu samolotowego Ax; do
ukladu oplywowego Ax;~ moze byé przeprowadzona nastepujaco:

o xpe = Tidxy,
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skad wynika, Ze transformacja pseudotensora bezwladnosci ma postaé:
o — S0 SO .. _ 750750
Ty = [ T9x, T9%,dm = TSOTHSU,,. (16)

Rozwazmy zagadnienie obliczania wartosci wlasnych i postaci drgani samolotu przy
wielu réznych predkosciach lotu i réznych katach bocznego optywu. Zatozymy przy tym,
ze pochodne aerodynamiczne sg znane w ukladzie optywowym. Zalozenie to jest w wiek-
szosci przypadkow spelnione. W przypadku pomiaréw pochodnych aerodynamiczanych
w tunelu sktadowe sit i momentéw mierzone sa wlasnie wzdtuz osi zwigzanych z oplywem.
Podobnie jest w przypadku, gdy pochodne s3 oszacowywane na podstawie metod teore-
tycznych [4]. W przypadku zapisania réwnan ruchu w ukladzie samolotowym nalezy
w kazdym kroku obliczeniowym dokonywa¢ transformaciji wspéirzednych szesciu pseudo-
tensoréw pochodnych aerodynamicznych. W zapisic skalarnym sprowadzi si¢ to do
transformacji 54 pochodnych aerodynamicznych (pod warunkiem, ze istniejg rowniez
tzw. pochodne skrosne). W tym przypadku nie podlegaja transformacji wspotrzedne
pseudotensora bezwladnosci oraz wspéirzedne Srodka masy. Natomiast w przypadku gdy
rownania ruchu zapisane sa w ukladzie optywowym, pochodne aerodynamiczne nie
podlegaja transformacji, nalezy za$ transformowaé wspolrzgdne pseudotensora bezwlad-
noéci (6 wspolrzgdnych) i 3 wspéirzedne srodka masy x., )., z.. Tak wigc obliczenia
statecznosci w ukladzie optywowym sg szybsze (wykonuje sig mniejsza liczbe operacji),
a wigc i tansze. Nawet w przypadku gdy pominiemy pochodne aerodynamiczne skrosne
oraz pochodne wzgledem przyspieszen, to i tak pozostanie do transformacji 18 pochodnych
aerodynamicznych, co w kazdym przypadku przemawia na korzy$¢ ukiadu opltywowego.

4, Diagramy statecznoSci

Przy modyfikacji konstrukcji czgsto napotyka si¢ na sprzeczoe cele. I tak np. zwigk-
szenie usterzenia pionowego ,,poprawia statecznos¢” holendrowania, pogarsza natomiast
stateczno$é spirali (poprawe czy tez pogorszenie stateczno$ci rozumie sig tutaj jako zmniej-
szenie lub zwigkszenie czasu podwojenia amplitudy drgad). Wydaje sig, ze przy modyfikacji
konstrukcji celowe byloby zastosowanie teorii wrazliwosci. Jednakze nawet male zmiany
konstrukcyjne moga spowodowa¢ duze zmiany w oplywie, a w zwiazku z tym spore zmiany
pochodnych aerodynamicznych. Nieliniowa wersja teorii wrazliwosci jest zbyt klopotliwa
w zastosowaniach i trudno bytoby przekonaé do nigj konstruktoréw samolotu. Klasyczna
metoda obliczen statecznoéci réwniez wydaje si¢ niecelowa, gdyz liczba wariantéw ze
wzgledu na mozliwe zmiany geometrii jest bardzo duza. Okazuje sig, ze bardzo wygodna
metoda jest w tym przypadku sporzadzenie diagraméw statecznosci. Dynamiczne réwnania
ruchu, oddzielnie dla modelu symetrycznego i antysymetrycznego, moga by¢ sprowadzone
do réwnas algebraicznych IV stopnia. Obliczenie pierwiastkéw takiego réwnania moze
by¢é wykonane nawet na kalkulatorze kieszonkowym. Typowe diagramy statecznos$ci
przedstawione sa w.[4, 6]. W niniejszej pracy zamieszczono wyniki obliczen granic obszaréw
stateczno$ci samolotu TS-11 przy zmianie wywazenia. ZaloZono, Ze zmiana wywaZenia
odbywa sie w wyniku wedréwki érodka masy po okregu o promieniuréwnym 10% SCA,
ktérego $rodek znajduje si¢ w  SCA (rys. 2). Zmianie potoZenia §rodka masy towarzyszy
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zmiana momentéw bezwladnosci samolotu. Przyjeto zatozenie, ze we wszystkich konfi-
guracjach momenty bezwladnoéci wzgledem Srodka masy i ukiadu osi réwnoleglych do
ukladu samolotowego sa takie same, czyli ze 'J,, o = const, J; ¢ = const, Jy,, ¢ = const.
Oznacza to, ze momenty bezwladnosci odniesione do 2 SCA (a wicc do punktu stale-
go) moga by¢ obliczone nastgpujaco:

2
Jx,A = Jx.C+chs J:,A = Jz,C+mxgs Jx:,A = Jyxz, ctmx.z,,

gdzie indeks A oznacza 1 SCA, indeks za§ C oznacza §rodek masy.

Na podstawie obliczen stwierdzono, Ze najkorzystniejsza sytuacja ze wzgledu na
stateczno$é spirali i holendrowania jest wtedy, gdy érodek masy znajduje si¢ w 5 SCA.
Przemieszczenie §rodka masy poza 1 SCA podnosi granice statecznodci spirali i obniza
granicg statecznoéci holendrowania (rys. 3). Zmiany granic statecznoéci w funkcji polozenia
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érodka masy samolotu przedstawiono na rys. 4. Linie ciagle oznaczaja wartosé pochodnej
aerodynamicznej (~/,) na granicy statecznosci spirali i holendrowania przy $rodku masy
polozonym w % SCA. Linie przerywane oznaczaja odpowiednie granice przy niezmienionej
pochodnej n,, w funkcji polozenia érodka masy. Z rysunku 4 widaé, Ze ze wzgledu na spirale
najkorzystniejsza konfiguracja jest gérnoplat z wywazeniem tylnym, ze wzgledu za$§ na
holendrowanie — gornoplat z wywazeniem przednim (§rodek masy znajduje si¢ zwykle
w poblizu osi kadluba, wigc ujemne z, odpowiada konfiguracji gérnoplata). Na zakoficzenie
nalezy podkreslié, ze wymagania co do statecznosci samolotu sg zwykle speiniane przez
konstruktora dopiero w dalszej kolejnosci, np. po zagwarantowaniu dobrych osiagdw,
prostoty konstrukcji czy wreszcie taniej eksploatacji. Sa to czgsto sprzeczne ze sobiy cele
1 sprzeczne réwniez z wymogami statecznoéci. JednakZze konstruktor powinien byé $wia-
domy, jakie zmiany moga powstac ze wzgledu na statecznos¢ samolotu po zmianie wywa-
senia czy tez innych parametrow.

3. Podsumowanie

W pracy przedyskutowano rézne aspekty wigzace si¢ z organizacjg i metodyka obliczen
stateczno$ci samolotu. Wykazano, ze ze wzgledu na szybkosé, a wiec i koszty obliczen
numerycznych celowe jest zwiazanie réwnan ruchu z punktem stalym na samolocie oraz
zapisanie tychze réwnant w oplywowym ukladzie wspétrzednych (pod warunkiem, Ze
pochodne aerodynamiczne znane sa tez dla ukladu oplywowego). W pracy wskazano
réwniez na korzySci wynikajace z zastosowania zapomnianych ju2 dzi$ i rzadko stosowa-
nych diagraméw statecznosdcei. Diagramy statecznosci, w odréznieniu od nieliniowej teorii
wrazliwosci, sg bardzo latwe do otrzymania i mogg by¢ cenna pomoca dla konstruktord
samolotu przy modyfikacji i ustalaniu wilasciwego kierunku zmian.
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Peazrone

'UII/IC.IIEHHI)IE )41 OPI‘AHI/IBALH/IOHHI)IE ACHEKTLI BBRIMUICIEHUIT yCT Of/i‘{IdBOCTH
CAMOJIETA
; : .
~ B.paBoTe paccMaTpHBaeTCH PaaNMuHbIe ACTICKTHI Brrumcienmil ycroitunsoems camonéra. Hokasano,
YTO C TOYKM 3PEHHS BPEMEHH H HCHEI BBLIWICTIEHHH uenecooﬁpasxro CBA33Th YPABHEHMST [IBMYIEHHUA ¢ 10-
CTOSIHTHOH TOUKOM CamoleTa, a TaKiKe BHIYCPTHTE NPOEKIIO STHX YPABHEHHI HA KOODIMHATHYIO CHCTe-
My, CBASRHHYIO C BEKTOPOM CKOPOCTH HEBO3MYIERNOr0 obTeKaims. B pa6o1'c YIia3aHO TOME NOCTOMH-
CTBA JMArpPaMM’ YCTOMYMBOCTH TIPH MOAMpAKALIK Koﬂcrpymmﬂ

Summary

NUMERICAL AND ORGANIZATIONAL SIDES TO THE COMPUTING
QF STABILITY OF AN AIRCRAFT

In the paper many sides to the computing of stability are considered. It is shown that from point
of view of the time and the cost of computations it is advisable to join the cquations of motion with a , fixed
point” of the aircraft. Also it is adeisable to project these equations on the stability axes (i.e. axes, which arc
connected with the vector of undisturbed flow). An advantage of usage of the stablhty diagrams in the
des:gn modification is mentioned. : :

)
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