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1. Wstep

W pracy zbadano wplyw sztywnosci ukfadu sterowania sterem wysokoéci na statecz-
no$¢ podhuzna samolotu. Rzeczywista sztywno$¢ i thumienie uktadu sterowania zastapiono
sztywnoécia zastgpcza ¢ i o thumieniu wiskotycznym p. Zastosowano teorie malych za-
kiécen [1, 2, 6, 7, 8], co pozwolilo uzyskaé liniowe réwnania ruchu [4, 5]. Zalozono, Ze
wystepuja zakldécenia tylko symetrycznych ruchéw samolotu. Powyzsze zaklécenia majg
wplyw wylacznie na symetryczne obciaZenia samolotu. Pozwala to na rozprzegniecie
uktadu rézniczkowych réwnan ruchu [3]. Zatozono, Zze konstrukcja samolotu jest dosko-
nale sztywna oraz Ze ster kierunku i lotki sa nieruchome wzgledem samolotu. W oparciu
o powyzsze zaloZenia, potoZenie ukladu: samolot + drgajacy ster wysokoéci opisano za
pomoca czterech wspotrzednych nogdlnionych. W celu uzyskania rézniczkowych réwnan
ruchu w ukladzie nieinercjalnym [1, 10] wyprowadzono wyraZenie na bezwzgledna energie
kinetyczna ukladu, a nastepnie zastosowano réwnania Boltzmanna-Hamela.

W dotychczas opublikowanej literaturze wyprowadzenie réwnan ruchu samolotu
z elementami drgajacymi prowadzono w dwdch etapach: wyprowadzano réwnania ruchu
dla samolotu sztywnego, a nastepnie oddzielnie wyprowadzano réwnania Lagrange’a II
rodzaju dla elementéw drgajacych itaczac obie metody prébowano wprowadzi¢ sprzgZenia
do réwnan ruchu samolotu sztywnego [2, 6, 7, 8]. Taka metoda nie zawsze gwarantowala
wprowadzenie wszystkich sprzgZzen w réwnaniach ruchu, co wykazano w niniejszej pracy.
Nastepnie, uzyskane rézniczkowe réwnania ruchu zapisano w postaci macierzowej [5, 9,
11, 12, 14]. Doprowadzono macierzowy uklad réwnan do réwnania macierzowego I rzedu.
Znaleziono wartoéci i wektory wlasne, co pozwolito na obliczenie wspdlczynnikéw thu-
mienia i czestoéci oscylacji wahah fugoidalnych, oscylacji szybkich oraz drgan steru.
Przez poréwnanie z wynikami otrzymanymi dla samolotu sztywnego oraz dla swobodnego
steru drgajacego w inercjalnym ukladzie odniesienia w oplywie i bez oplywu, zbadano
wplyw sztywno$ci ukladu sterowania na stateczno$€. Obliczenia przeprowadzono dla
samolotu sportowego na elektronowej maszynie cyfrowej GIER w Zakladzie Obliczen
Numerycznych Uniwersytetu Warszawskiego przy wykorzystaniu standardowych pro-
cedur.

* Fragmenty pracy byly referowane na IX Migdzynarodowej Konferencji «Dynamiki Maszyn»
w Smolenicach (CSRS) 1974 r. i na Sympozjum «Drgania w ukladach fizycznych», Poznan 1974 r.
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2. Réwnania ruchu samolofu

Roéwnania ruchu samolotu wyprowadzono stosujac réwnania Boltzmanha-Hamela
dla ukladéw holonomicznych w quasi-wspéirzgdnych, ktére s uogélnieniem réwnatn
Lagrange’a II rodzaju. Nalezy podkredlié, ze dla samolotu, w ukfadzie wspdtrzgdnych
zwigzanym ze §rodkiem masy samolotu, nie mozna napisa¢ klasycznych réwnan Lagrange’a
1I rodzaju, gdyz uklad wspdirzednych zwiazany z samolotem nie jest ukladem inercjalnym.

Z1

Rys. 1. Uklad wspoélrzednych i przemieszczen katowych

Wprowadzono uklad wspétrzednych Oxyz zwiazany ze §rodkiem masy samolotu i w tym
ukiadzie przyjeto nastgpujace quasi-wspéirzedne i quasi-predkoéei:

U — quasi-predko$¢ w kierunku osi x,

W — quasi-predko$é w kierunku osi z,

Q — quasi-predko$é katowa wokét osi y,

6 — quasi-wspotrzedna (kat obrotu samolotu wokét osi y),

B — quasi-wspdirzedna (kat wychylenia steru wysokodci z polozenia okrelonego

warunkami lotu ustalonego).

Wprowadzono réwniez inercjalny uklad odniesienia O, x,y,z,, w ktérym poloZenie
samolotu wraz z drgajacym sterem okre§lono za pomoca czterech wspéirzednych uogdl-
nionych:

X, z; — wspolrzedne uogdblnione okreslajace polozenie §rodka masy samolotu,

0 -— kat obrotu samolotu wzgledem osi y,,

f — kat wychylenia steru wysoko$ci z poloZenia okre§lonego warunkami lotu
ustalonego.
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Réwnania Boltzmanna-Hamela dla ukladéw holonomicznych maja postaé [4]

k k
d [oT*\ oT* NN o
(0 7.17( aw,,)" dmy T Vo, e = O

gdzie: u, r, a =1,2, ..., k.
Zaleznoéci pomigdzy predkoéciami uogdlnionymi i quasi-predko$ciami sa okreslone

za pomoca zwiazkéw:
K

k
2 Wy = 2 Agafs  OTAZ g, = Z by,
o=1 pn=1

przy czym

g = ealqis s 4)s  Baw = bey(qy, -, @)
oraz a,, s3 elementami macierzy odwrotnej do macierzy b,,, tzn.
3) [@5,] = [bg,] 7"

W powyzszych wzorach 7, oznacza quasi-wspétrz¢dna, natomiast w, — quasi-pred-
ko$¢, przy czym 7, = w,.

Stan ukladu: samolot + drgajacy ster wysokoSci opisano wiec za pomoca wektora
wspélrzednych uogdlnionych: colfq, 42, g1, q4] = colfx,, z,, 0, f] oraz predkosci uogdl-
nionych: col[g,, §2, 43, 44] = col[x,, 2,, Q, f], a takZe za pomoca wektora quasi-wspol-
rzednych: “

col[ny, 5, 73, 74] = col[n,, =, 0, f]
oraz quasi-predkosci:
col[w, , wy, w3, wg] = col[U, W, Q, Al
Zwiazki kinematyczne pomiedzy ukladami Oxyz i O, x,y,z, sa nastepujace:
X%, = UcosfO+ Wsinf,

@) %, = —Usin+ Weosh.
Na podstawie (2), (3), (4) okreslono macierze: [a,,]i [bs,]:
cosf sinf 0 07
—sinf cosf 0 0
bodota =1 6 0 10)
0 0 01
) - . -
cosf —sinf 0 0
sin0 cosf 0 O
[@odots=1"0 0 10
0 0 01

Po zrézniczkowaniu macierzy [a,,] wzglgdem 6 otrzymano:

[ —sinf —cosf 0 O
da,, B cosf —sinf 0 0
=4 = 1 0 0 oo}l

0 0 00
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Trojwskaznikowe symbole Boltzmanna y}, wystgpujace w réwnaniach (1) obliczono na
podstawie definicji [4]

8(1,.,, aarﬂ
(6) Vie = ; Z ( 3q1 )bﬂﬂbpa

Poniewaz macierze (5) zaleza tylko od wspéirzednej uogdlnionej 6 i maja budoweg
quasi-diagonalna, wyraZenie (6) upraszcza si¢ do postaci

94,4
1) Vi = ) 3o (baybou—bsubos),

o=1
gdzie r=1, 2; p,a=1,2,3
Obliczone na podstawie (7) niezerowe symbole Boltzmanna maja wartodé:
(8) yis = —‘)’:zu = —1; 9yi3=—yi2=1.
Bezwzgledna energia kinetyczna w quasi-predko$ciach uktadu samolot sztywny + drga-
Jjacy ster wysokoéci jest nastgpujaca [1]:

1 3 s
T* = _152 m[(UA+Qz)? +(W—0x) ]+ 5 2 m{[B&;sin(o+
i i
samolot bez steru ster

+ g+ ) + U +Qz]? + [BE cos (e + gy +Bu) + W— Ox*}.
Wprowadzajac momenty statyczne i bezwladnosci calego samolotu S,, J, oraz steru
wysokoéci Suy, Ju,, doprowadzono energi¢ kinetyczna uktadu do nastgpujacej postaci:

1 s .
T = %mU2 +%~mW2 + —;—J,,Q2 +5 g B +Spysin(a+ozy + ) x

X UB + 841,08 (o +0z35 + Bu) W + { g+ Stglles 08 etz + Brr) — znsin ez + Be)] } Q-

Po obliczeniu energii kinetycznej ukladu T™* w quasi-predkoéciach i uwzglednieniu (1)
i (8) otrzymano ukfad réwnan ruchéw symetrycznych samolotu w postaci ogélnej:
— réwnania ruchu samolotu jako ciala sztywnego

d [oT* a:r* L T
d[oT*\ oT* oT*
(10) E?(aW)“ om,  Ud Q = Qu,
d{eT*\ oT* oT* ars
() “(ag)“ g T a0 VT %

— réwnanie uwzgledniajace ruchy steru wysokosci f
d | oT* oT*
al) @ -

Po zrézniczkowaniu energii kinetycznej i uwzglednieniu sit dzialajacych na samolot
otrzymano z (9)-(12) uklad réwnan w postaci (13)-(16).

(12)
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W réwnaniach (13)-(16) wprowadzono oznaczenia malych zmian quasi-predkosci
oraz quasi-wspétrzednych:
1 — przyrost predko$ci lotu ustalonego U, w kierunku osi x,
w — przyrost predkosci w kierunku osi z,
g — przyrost predkosei katowej pochylania, obrét wokdt osi y,
# — zmiana kata pochylenia — obrét wokél osi y

(13) mit+ Sy sin(e+ azy +ﬁ'H)/§—X,,u—wa—X,,q+mgcos010—X,,ﬁ =0,
(14) mw +Sy,cos (ot + oz +Bw) B—Zyu—2Z,,w— (mU, +Z,)q+mgsind, & —-Z;p = 0,
(15) Ty g+ AB— My —M,u—M,w~M,q—~M;B—M;B = 0,
(16) SinS (e + 0 zp + Be) th + Spry COS(o 0ty +By) W+ AG+
+ Ty P — Byt~ B, w—[B,+ U, Syycos(or+ oz +Bu)lqg+

1 . 1 '
+ [[ska_ EQUH[SH ay (&3 +§3)] B+ (Ck?ils% - ‘2“9U121 SH[snbz) X

x f—Supgcos(a+ozg+pfy) =0.

W réwnaniach powyzszych zostaly wprowadzone sily uogdlnione pochodzace od sit
i momentéw aerodynamicznych, od ttumienia i sztywno$ci ukiadu sterowania oraz sit
ciezkoSci. Przyjeto, ze sity i momenty aerodynamiczne sa stacjonarne, co pozwolito na
wprowadzenie pochodnych aerodynamicznych. Wzory na pochodne aerodynamiczne
dotyczace ruchdw steru wyprowadzono zgodnie z [2] i [3].

Uklad réwnad (13)—(16) przy zalozeniu nieskoficzenie sztywnego ukladu sterowania
sprowadza si¢ do ukladu opisujacego ruchy samolotu sztywnego i jest przedstawiony
w pracach [2] i [3].

Powyzsza metoda opisu ruchu samolotu moze byé zastosowana przy uwzglednieniu
dowolnie duzej skoriczonej liczby stopni swobody, zaréwno dla ruchéw symetrycznych,
antysymetrycznych lub tez asymetrycznych. Jej zaleta to jednolite podejcie bez rozdzialu
na ruchy samolotu sztywnego i czeéci elastyczne lub drgajace oraz pewno$é, Ze zostana
uwzglednione sprzezenia w réwnaniach ruchu.

3. Rozwiazanie réwnan ruchu i badanie statecznofci

Uktad réwnan (13)-(16) przeksztatcono do postaci bezwymiarowej dzielac réwnania
sit przez oU?S, a réwnania momentéw przez pU?Sly. Aby wspélczynnik przy g réwnat sie

1, oraz w réwnaniach momentéw zawiasowych steru przy f réwniez réwnat sig 1, doprowa-
dzono réwnania momentéw do tzw. postaci zmodyfikowanej dzielac réwnanie (15) przez
Jylp oraz (16) przez jg,/u.

Wprowadzono oznaczenia przyjete w lotnictwie [2, 3, 6, 7, 8]:

m

f =2 czas aerodynamiczn

m .
M = —— wzgledna gesto§¢ samolotu,
oSly
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1= t/tA czas bezwymiarowy,
J, J S _ §
Jy = —35 Jay = H'; > Sy = -1 bezwymiarowe momenty bezwladnosei i statyczne,
' mly ml, miy
u,w,q, ﬁ bezwymiarowe predkosci liniowe i katowe,

Otrzymano ukiad réwnaf w postaci bezwymiarowej zmodyfikowanej, gdzie w celu
ujednolicenia zapisu wprowadzono dodatkowe oznaczenia:

a7 z;t+x,',°.f9—x,,z7—xw715— %}j+x9€9—xﬂ/§ = 0,
. 2 ._ . zq\ _ . — ..
(18) wtzpf—-zu—z,w—|{1— ~“7 g+xytg0, 9~z = 0,
(19) my, w+q+m,, 13+m,,u+mww+mqq+mgﬂ+mﬁﬂ =0,
(20 byii+by w+b,,q+ﬂ+b u+bww+bqq+b ﬂ+b,,ﬂ = by,
przy czym pochodne aerodynamiczne sit w postaci bezwymiarowej maja postaé:
Synsin(o+o,x +By) smycos(a+a.p+PBa)
Xp = ) = >
J J
Xy = —Cs. Zy = ""Cz,
1 _ 1Sk 0Cy
Y =75 G Za = “"2‘(?) Doy’
_ 1 SH aCxH _ 1 aCz
=3 T(C”’ doug ) P = "2‘(Cx+797 !
1
Xy = 'ECZ’

oo L Ua\(Su\8Cuw 1 [Ux\’(Su) 9Cuy
Pm2\o ] \'s) B A2 S| g
Zmodyfikowane pochodne aerodynamiczne momentdw w postaci bezwymiarowej sa
nastepujace:
— 1 SH de §2
w = 5 o s
2 S du jy

_ S
my = 0 'u {JH.,+SH,, Urcos(o +/3H) zgsin(oy + B}

— _ p — _ _Yu I ac,

my ]y IH Cun my, = 2 jy E Ju

Tﬁ - lﬁ-}_ 3C._,H ﬁ' - 1 SH ]. ISH k:
4 2 S jy an" ’ # 2 S U1 lH

.1 u{Ug\*Sy

mp = 5 x(—‘lﬁ) —S—az,
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— pochodne aerodynamiczne réwnania ruchu steru wysokosci:

— Sp, . -~ Sy,
b; = ﬂ,usm(oc+oc2,,+;5’u), by = j—H',ucos(oc+oczH+ﬂH),
Hy

.]Hq
T pesS :
b, = ‘.—Z{JHH+SH11[1HCOS(°5:H +B1) —zusin(o, i+ 8]},
lH.]Hnm
R RO
* 2 8 jH:, IH Ul du ’
- 1 SH u lsH dﬁ)
= o———_— 1—-—— 5
= "2 Gy I b‘( d
= 1 Sg (Uy\" L b4
by = —7T(ﬁ ) I Ty o0 St i
by = P | Bkep 1 TUn) bw 2 ga g
b = j,,H[mUJH 69(U1 o O
5 _L[ kil 1 ﬁ)zs_ﬂls_nb ]
P Jm L QUSIe —2\U, ] S Iy )
T _ Smy &84%ln
by = G U cos{o+ 0.y + ).
Ukltad réwnan (17)~(20) zapisano w postaci macierzowej:
[¥3)) AX+BX+CX =D,
gdzie
— macierz wspdlczynnikéw bezwladnoéci:
1 0 0 x -~
01 =z O
A=10 wm 1 Wy |
b, by, 3,; 1
— macierz wspdélczynnikéw thumienia:
—X, =X _ e 0
u
Z(l
= |2y —Zy — - 0
B ( v) o)
m, m, ™m, m;
b, b, b, by
— macierz wspdélczynnikéw sztywnoéci:
00 X —Xg
00 xstgﬁl —Zg
C=loo 0 |
00 0 by

— macierz wyrazéw wolnych:
D = col [0’ 0’ 0’ —b_(.)]’

267
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przy czym
X = col [y , T, ¥, f.

Nastepnie przeksztalcono réwnanie macierzowe (21) II rzedu do réwnania macierzo-
wego rzedu I {5, 9, 12] wprowadzajac nastgpujace oznaczenia:

- [5]

Réwnanie macierzowe I rzedu ma posta¢ (E oznacza macierz jednostkowsg):

A B]. 0o C]_ D
22) oe|" |-k o|""|o]
Rozwigzaniem powy2szepo réwnania jest suma rozwigzafn: rozwizzania ogdlnego
réwnania jednorodnego i rozwizzania szczegdlnego réwnania pelnego. W celu znalezienia

czestoéci 1 thumieft ruchdw samolotu wystarczy rozwigzaé réwnanie jednorodne.
Wprowadzono nastgpujace oznaczenia:

°=fos} *-[ & of

Réwnanie macierzowe jednorodne przybierze postaé
(23) Qq+Pq = O.

Macierza fundamentalna powy2szego rownania jest nastgpujaca macierz kwadratowa
stopnia 8:

(910 eht, gl ..., (goelst],
gdzie q,, — macierz kolumnowa warto$ci poczatkowych
qlo = Wlo, wio; 71—(0, ﬂ(o, ﬁ'uio, ﬁins 79;'0; ﬂio]-

Rozwigzanie ogblne réwnania jednorodnego jest nastepujace:
8
@4) Q) = D) G, e
izl

gdzie q;, — wektor whasny odpowiadajacy i-tej wartoéci wlasnej 4,
C; — stale zalezne od warunkéw poczatkowych.
W celu znalezienia wartodci i wektoréw wilasnych podstawiono rozwiazanie szczegdlne
q = q,¢* do (23) i po przeksztaiceniu otrzymano:

Q44,+Pg, = O.
Po wprowadzeniu oznaczenia
= -Q'P,
otrzymano

[EE"‘ R]qw =0 ,
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gdzie

. AB" [ O C
R=-Q P=‘[o E] |-k o]’

" —A~'B! —A‘1C]

Ostatecznie problem sprowadza si¢ do wyznaczenia wartoéci i wektoréw wlasnych
macierzy R.

Trzeba podkresli¢ praktyczna korzy$¢, jaka wynika z przedstawienia macierzy R
w postaci macierzy blokowej. Otéz zamiast odwraca¢ macierz Q o wymiarach 8 x 8 i mno-
zyé nastgpnie macierze o wymiarach 8 x 8, wystarczy odwrdci¢ macierz A i mnozy¢ ma-
cierz o wymiarach 4 x 4. Skraca to znacznie czas obliczen na maszynie cyfrowej.

Otrzymano wartosci wlasne zespolone sprzeZzone w postaci:

Ik = Ekii;?k,
oraz rzeczywiste
71 = _E—l-

Dla samolotu statecznego wszystkie czesci rzeczywiste wartosci wlasnych musza byé
ujemne:

Ek<02 k=1,.-.,8'

Nalezy zaznaczyé, ze wirdd 8 wartoéci wlasnych zawsze dwie beda zerowe, gdyz quasi-
predkosci U;, W, odpowiadaja quasi-wspélrzednym cyklicznym i to wyjaénia istnienie
zerowych wartosci wlasnych i odpowiadajacych im jednostkowych wektoréw wlasnych
4, 13].

4. Zbadanie wplywu ruchu drgajacego steru na ruch samolotu sztywnego
oraz zbadanie wplywu ruchu samoloru na ruch steru w oplywie stacjonarnym i bez opiywu

W celu poréwnania wspélczynnikéw thumienia i czestosci drgatt wahan fugoidalnych
i oscylacji szybkich rozwiazano rdéwnania ruchu samolotu sztywnego z nieskoficzenie
sztywnym ukladem sterowania. Wyniki przedstawiono wykre$lnie i przeprowadzono
analize.

Aby zbadaé wplyw ruchéw samolotu na drgania steru wyprowadzono réwnanie ru-
chéw drgajacych steru w inercjalnym uk}adzie odniesienia. Rozwazono 2 przypadki:

A. Ster swobodny w oplywie stacjonarnym. RSéwnanie ruchu otrzymano w nastepujacej po-
staci z rownania (20) ukiadu réwnan (17)-(20) przy zaloZeniv, 2e u = w =g = 0

(26) B+bif+byf = bo,
gdzie pochodne aerodynamiczne Eﬁ, I;ﬁ i by przedstawiono wyzej.

9 Mechanika teoretyczna
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B. Ster swobodny bez oplywu. Réwnanie ruchu otrzymano z réwnania (26) opisujacego
ruchy steru z oplywem aerodynamicznym, przy zaloZeniu, Z2e u = w = q = 0, oraz po
odrzuceniu czlonéw reprezentujacych wplyw oplywu Uy = 0 w bezwymiarowych po-
chodnych aerodynamicznych 5,, i Bﬂ

W obu przypadkach otrzymano réwnania rézniczkowe zwyczajne II rzedu opisujace
drgania thumione. Znaleziono wspélczynniki thumienia drgaf &, i czestosci oscylacji Me
przez rozwigzanie rownania charakterystycznego, ktore jest w tym plzypadku réwnaniem
kwadratowym. Otrzymane wyniki poréwnano z warto$cia wlasng 15 6 = &s e ins 6,
ktéra opisuje ruchy steru w nieinercjalnym ukladzie zwiazanym z samolotem i uwzglednia
wptyw ruchéw samolotu na ruchy steru wysokosci.

5. Przyklad liczbowy i wnioski

Obliczenia przykladowe wykonano dla lekkiego samolotu turystycznego klasy «Wilga».
Rozwiazano pelny uklad téwnan (17)-(20) wyznaczajac wektory wilasne g, i odpowiada-
jace im wartosci wlasne 1, macierzy stanu R (25).

Wszystkie obliczenia wykonano wedlug wlasnych programéw na EMC GIER w Za-
kiadzie Obliczen Numerycznych Uniwersytetu Warszawskiego.

Jako parametry zmienne traktowano:

C — sztywno$¢ uktadu sterowania sterem wysokodci,
TL — ttumienie w ukladzie sterowania sterem wysokosci,
XZWH — wywazenie steru wysoko$ci mierzone w odniesieniu do cieciwy steru,
V — predko$é lotu samolotu,
Zl — zapas statecznofci statycznej samolotu z trzymanym sterem,
H — wysoko$¢ lotu samolotu nad poziomem morza.

Wiyniki przedstawiono w postaci wykresdw, na ktorych linia ciagla naniesiono zmiany
wspOlczynnikéw tlumienia £y 2 przerywang czgstoéei oscylacji 7;,. Jednakowymi in-
deksami oznaczono na wszystkich wykresach odpowiadajace sobie wartoéci wlasne, cha-
rakteryzujqce te same ruchy samolotu i steru wysokosci:

A, =¢& 1,2+m 1,2 — Szybkie oscylacje lub ruchy aperiodyczne samolotu odpowiada-

lub 4, = & jace pochylaniu wokét §rodka ciezkoéci & i g,
=&,
is,4= gs,4iiﬁs,4~wahania fugoidalue lub ruchy aperiodyczne odpowiadajace
lub A5 = Z,-:s przemieszczeniom poziomym i pionowym samolotu # i W,
To=&,
/'15,6 = 55,6+17}s,o—d1gama periodyczne lub ruchy aperlodyczne steru wysokosci
lub /'15 = & samolotu wokdt osi zawieszenia /3
16 = &

Na wykresach przedstawiono wyniki charakteryzujace drgania steru otrzymane przy
uwzglednieniu trzech stopni swobody samolotu: pochylenia 9, zmian predkoéci poziome;j
u i pionowej w— linia gruba oznaczona litera P (pelne réwnania). Natomiast wyniki
dotyczace drgani steru izolowanego pokazano liniami cienkimi z oznaczeniami: S.s0—
drgania steru z uwzglednieniem oplywu powietrza i S.sw — drgania swobodne steru bez
uwzglednienia sit i momentdw aerodynamicznych.
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A. Wplyw sztywnoSci ukladu sterowania na drgania steru wysokosci. Z rys. 2-4 wynika, ze dla
idealnie wywazonego steru wysokoSci XZWH = 0, tzn. gdy Srodek cigZkosci znajduje
sie¢ na osi obrotu steru, uwzglednienie stopni swobody samolotu sztywnego ma istotny
wplyw przy wigkszym tlumieniu w ukladzie sterowania T'L = 200 (rys. 4). Natomiast
praktycznie nie wplywa ono na charakter rozwiazad przy tlumieniu malym TL = 20
(rys. 2). Wniosek ten dotyczy zaréwno czestoci drgafl steru #s,6, jak i tlumienia drgaﬁ
5,6 (rys. 2). :

Dla §cigle okreslonego tlumienia w ukfadzie sterowania TL, w zalezno$ci od sztyw-
noéci ukladu C, ruchy steru z aperiodycznych silnie ttumionych Es<0i& < 0, prze-
chodza w oscylacje periodyczne ttumione 5,6 < 0 o czestosci 75,6 (rys. 3 i 4). |

Sztywno$¢ ukladu sterowania C przy matym ttumieniu 7'L nie ma istotnego wptywu
na tlhumienie drgafi £s,6, natomiast ma istotny wplyw na czesto§¢ drgan N5, (rys. 2).

Przy wiekszym thumieniu w ukladzie sterowania mozna okresli¢ §ci§le sztywnosé kry-
tyczng, przy ktdrej wystapi przejécie z ruchéw aperiodycznych na oscylacje periodyczne
(rys. 4 i 5), niekorzystne dla samolotu.

Na rys. 5 przedstawiono wyniki dla tlumienia £s.6 1 czestoded 7s,6 drgan steru wyso-
ko$ci w funkcji sztywnoéci C przy réznych tlumieniach w ukladzie sterowania T'L dla
przypadku pelnego. Jak wynika z analizy, thumienie w istotny sposéb wplywa na czesto§é
oscylacji 1 ich thumienie, natomiast sztywno$é, przy okre§lonym thumieniu, na charakter
drgan steru (rys. 5 i 4).

Nalezy stwierdzié, na podstawie rys. 3-5, ze przy badaniu drgan steru nalezy uwzgled-
nia¢ stopnie swobody wynikajace z przemieszczeni samolotu jako ukladu sztywnego, a nie
ograniczaé si¢ wylacznie do badan steru izolowanego.

B. Wplyw tlumienia w ukladzie sterowania na drgania steru wysokoéci. Uwzglednienie stopni
swobody samolotu sztywnego ma istotny wplyw na okre§lenie wielkoéci tlumienia kry-
tycznego w ukladzie sterowania (rys. 6-8). Szczegdlnie silnie wplywa to przy mniejszej
sztywnoSci ukladu sterowania (rys. 6). Charakter drgafi steru wysokoéci w funkcji ttu-
mienia nie zmienia si¢ bez wzgledu na sztywno$¢ ukladu (rys. 8). Dotyczy to réwniez
uwzglednienia thumienia aerodynamicznego i dodatkowych stopni swobody (rys. 6 i 7).

Przy matym tlumieniu w ukladzie sterowania T'L wystgpuja drgania okresowe steru
o czgsto§ci 75,6, zawsze thumione, £5,6 < 0. Ze wzrostem thimienia czgsto§é oscylacji
75,6 Maleje do zera przy réwnoczesnym wzrofcie ttumienia £s,¢ drgad steru. Przy kry-
tycznym thumieniu T'L drgania okresowe przechodza w silnie ttumione ruchy aperiodyczne
£ <0i&<0.

Sily i momenty aerodynamiczne wplywaja ttumiaco na ruchy steru (rys. 6-8), &s,6 < 0
nawet przy TL = 0.

C. Wplyw wywazenia steru wysokosci na jego drgania. WywaZenie steru wysokosci silnie
wplywa na charakter ruchdw steru w zalezno$ci od tlumienia w ukladzie sterowania
(rys. 12). Przy malym tlumieniu 7L = 20-100 wystepuja drgania okresowe, ktérych
ttumienie wzrasta wraz z wywazeniem steru, tzn. XZWH — 0. Przy wzroécie tlumienia
TL > 100 pojawiaja si¢ ruchy aperiodyczne steru wysokoéci silnie thumione w zakresie
wywaZenia —0,27 < XZWH < 0,24 (rys. 12). Natomiast dla steru z niewywaZeniem
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przednim XZWH < —0,27 i tylnym XZWH > 0,24 wystepuja drgania okresowe z thu-
mieniem malejacym.

Uwzglednienie stopni swobody samolotu sztywnego ma istotny wplyw na miarodajnoéé
wynikéw okreélajacych charakter ruchéw steru przy wigkszych wartoéciach ttumienia
i sztywno$ci, co ma miejsce w ukltadach sterowania z urzadzeniami wspomagajacymi

ok .
——————————— ~
7561 == ! =< IL=200
TL= ‘200\\’7,6 T T T T - /,/’/755 ~TL=20
N 2 ~
} L,/V\ / \\{\\ ’//TL—- 100
756 N\ !/ =" xZwH
-04 -02 02 04 g6
g . //' TL=20
T | I
= =10
V=40ms > LZL 0

=100

H=0m .

Bu=6 20 ..
) -8 / "’,.

Es,sj
\ B /

1 =0

~12

_ £,

Ess /_5__\ /
N

N
Es_/ ‘XZWH-@’

-&s5)

Rys. 12. Poréwnanie zmian czgstosci oscylacji %s,¢ 1 thumienia «,35,5 drgan steru wysoko$ci w funkcji
wywazenia steru wysokos$ci XZWH przy sztywnoéci ukladu sterowania C = 100 i trzech wartofciach
parametréw ttumienia

(boosterami) (rys. 10 i 11). Natomiast przy ukladach sterowania sprezystych o matym
thumieniu wyniki otrzymane dla steru izolowanego i w rzeczywistym uktadzie samolotu
sa tego samego rzedu i wskazuja na identyczny charakter oscylacji steru wysokosci (rys. 9).

D. Wplyw sztywno$ci i tlumienia ukladu sterowania sterem wysoko$ci i stopnia wywazenia steru na
statecznoé¢ podluina samolotu. Na rys. 13, 14 poréwnano zmiany wspdlczynnikéw oscylacji
7 i tlumienia £ otrzymanych dla samolotu sztywnego z nieruchomym sterem wysokosci
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«U» z wynikami otrzymanymi przy uwzglednieniu sztywnoéci i thumienia w ukladzie
sterowania sterem wysokosci oraz wplywu stopnia wywazenia steru wysokosci «P».

Zmiany sztywnosci (rys. 13) i thumienia (rys. 14) w ukladzie sterowania sterem wyso-
kosci wplywaja zaréwno na oscylacje szybkie, zmieniajac wspétczynniki thumienia &,,
i czesto§ci oscylacji 7);,,, jak i na ttumienie przemieszczer fugoidalnych &,.

— V=40m/s 5
TL=200
—_ C=100 -8 1
H=0m .
_ pu=62° _ -1 |
Ese
-12
&5
= -14 =
\{ -16 // T—
~18
\ 4 °
-20 /j — x—= U
Es | | i
~22 l |
-& {

Rys. 15. Zmiany czgstodei oscylacji 77 i tiumienia £ ruchéw symetrycznych samolotu i drgan steru wysokosci
w funkcji wywazenia steru wysokosci

Stopiefi statycznego wywazenia steru wysokoéci tzn. wzgledna odleglo$é potozenia
§rodka masy od osi obrotu nie ma istotnego wplywu jako$ciowego na ruchy samolotu,
patomiast silnie wplywa na drgania steru (rys. 15).

Drgania steru wysoko§ci w rozpatrywanym przypadku sa zawsze silnie tfumione
Z-'-_.,',s < 0 (rys. 13-15), a charakter drgai steru zaleZny jest od sztywnoéci i thumienia
w ukladzie sterowania (rys. 13 i 14) oraz od stopnia wywaZenia steru (rys. 15).
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6. Wnioski ogoélne

Zastosowanie réwnan Boltzmanna-Hamela przy wyprowadzaniu w quasi-wspotrzed-
nych réwnai ruchu obiektéw swobodnych, tzn. obiektéw latajacych jak i pojazddw,
umozliwia w stosunkowo prosty sposéb uwzglednienie wahan elementéw ruchomych
i drgan sprezystych konstrukcji.

Przy badaniu drgaf powierzchni sterowych nalezy uwzgledniaé stopnie swobody sa-
molotu sztywnego, ktére poprzez sprzgzenie ruchow maja iloéciowy i jakoéciowy wptyw
na charakter rozwiazan (rys. 2-12).

W rozpatrywanym przypadku oscylacje steru lub ruchy aperiodyczne sa silnie thi-
mione i nie wykazuja silnego wplywu jakoSciowego na stateczno§é samolotu. Jednak nie
nalezy tego uogdlnia¢ i odnosi¢ do innych obiektéw latajacych.

W przedstawionych rozwazaniach przyjeto aerodynamike stacjonarna, co moze mieé
niekorzystny wplyw na rezultaty obliczeri w zakresie wigkszych czestoéci drgan steru.

Literaiura cytowana w tekScie

. II. Annens, Teopemuueckasn sexanuxa, Vap. <dus.-Mar., Mocksa 1960.
. B. BTKIN, Dynamics of Flight Stability and Control, New York 1959.
. W. FiszpoN, Mechanika lotu, PWN, ¥.6dZ—Warszawa 1961,
. R. Gutowskl, Mechanika analityczna, PWN, Warszawa 1971.
. R. GurowsKl, Réwnania rézniczkowe zwyczajne, WNT, Warszawa 1971,
. ). MARYNIAK, Uproszczona stateczno$é podiuzna szybowca w locie holowanym, Mech. Teoret. i Stos.,
1 (1967).
7. J. MARYNIAK, Statecznosé dynamiczna podiuzna szybowca w zespole holowniczym. Mech. Teoret. 1 Stos.,
3 (1967).
8. J. MARYNIAK, M. LosTaN, Wplyw odksztalcalnosci gietnej skrzydla na stateczno$é podiuing szybowca,
Mech. Teoret, i Stos., 2 (1970).
9. K. OGATA, Metody przestrzeni standéw w teorii sterowania, WNT, Warszawa 1974.
10. JI. A. T1arc, Anasumuveckan dunamuxa, an. Hayka, Mocksa 1971.
1. T. TRAIDOS-WROBEL, Matematyka dla inzynierdw, WNT, Warszawa 1966.
12. J. I. NEsMARK, N. A. FUrAIEW, Dynamika ukladéw nieholonomicznych, PWN, Warszawa 1971,
13. K. A. AsrAraH, Mampuunue u acumnmomuneckue Remodst 8 meopuu aunetinnx cucmen, Vs, Hayxa,
Mockea 1973.
14. H. B. Crpaxesa, B. C. MeEnkYMOB, BexmopHo-#ampuunsle HEmoosl & mexanuxe nosema, MarmHo-
crpoere, Mockea 1973.

A R W N —

Pesome

BIMSHUE XXECTKOCTH U JEMIIGUPOBAHUS B CUCTEME YIIPAXHEHNA
PVJIEM BBICOTEI HA ITPOJIONIBHVYIO YCTOMUYUBOCTh CAMOJIETA
N HA OCIHHMIJUBIIONW PYJIA

B paGore paccmaTpuBaercs BJIMAHME YKECTKOCTH M JNeMIUPOBAHMA B CHCTEME YIPaBJIEHHA PyJeM
BBICOTHI 4 TAK)KE YPABHORELIEHHOCTH PYJISI HA YCTOMUMBOCTH CAMOJNIETA M Ha KOJNeCaHWA PyJA BBICOTEI.

YpaBHeHMS [BIDKEHMA camoJieTd ¢ OCHMJUTMPYIOIIMM pyjleMm ObUIM BhIBEAEHBI ¢ IPHMEHEHUEM
ypaBHeHMA Bobumanna-XamesA IJIA FOJIOHOMHBIX CHCTEM.

Pemlenue CBENEHO K ONMpeENEHMIO COGCTBEHHEIX 3HAUCHMI M COOTBETCTBYIOMIMX MM CODCTBEHHBIX
BEKTOPOB MaTPHUUBL COCTOAHMA. [IpoBeNeHBI BBHIYHCIMTENBHELIE PACHEThI AV CIIOPTHBHOIO CaMOJIETa,
TIOJIYYCHHBIE PE3YIILTATLI COMOCTABJIAIOTCA C PE3YJBTATAME PacHdeTOB UL YKECTCKOro CamoJieTa.
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Summary

INFLUENCE OF STIFFNESS AND DAMPING IN THE ELEVATOR CONTROL
SYSTEM ON LONGITUDINAL STABILITY OF AN AIRCRAFT AND VIBRATIONS
OF AN ELEVATOR

in the paper, the titled problem, including the analysis of elevator mass balance, is presented. The
equations of motion of an aircraft with oscillating elevator are derived by application of Boltzmann-Hamel’s
equations for holonomic systems. The solution is obtained by the method of eigen-values and eigen-
vectors of the state matrix. The numerical calculations performed for the light aircraft are compared
with results for the same aircraft with blocked elevator.

POLITECHNIKA WARSZAWSKA

Praca zostala zlozona w Redakcji dnia 25 listopada 1974 r.



