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ZASTOSOWANIE ANALIZY WRAŻLIWOŚCI DO BADANIA KORKOCIĄGU.SAMOLOTU

Streszczenie. W pracy zastosowano analizę wrażliwości do badania 
własności korkociągu samolotu. Wyznaczono funkcje wrażliwości, 
które określaj»; wpływ zmiany parametrów przeciągnięcia i wpiyw 
zacienienia steru kierunku na symulowany korkociąg.

Korkociąg samolotu jest figurą akrobacyjną, której własności określane 
są metodami badań tunelowych lub symulacji numerycznej l1.4).Symulację tę 
otrzymuje się w wyniku numerycznego rozwiązania układu dziewięciu 
nieliniowych różniczkowych równań ruchu samolotu. RSwnania te'
wyprowadzone w kartezj ańskim. prawośkrętnym, sztywno związanym z'
samolotem układzie współrzędnych [3,41 można przedstawić w postaci

x -f (x ,<5 ,a)j , (1)

w której x = (U,V,W.P.R.Q,©,$ ,h]T jest wektorem stanu. Trzy
jego pierwsze współrzędne są współrzędnymi pędkości środka masy samolotu, 
w przyjętym ukł adzie. trzy następne są współrzędnymi prędkości kątowej, ® 
i i  są kątami Eulera, ■ a h jest wysokością lotu. W układzie (I) 
współrzędnymi wektora 6 są wychylenia powierzchni sterowych, a wektora a 
parametry.

Symulacja korkociągu w rozważanym przypadku rozpoczyna się od 
przeciągnięcia statycznego, czyli poziomego ustalonego . lotu na 
krytycznym kącie natarcia. Rzeczywiste wejście w korkociąg rzadko zaczyna 
się od warunków równowagi. Dlatego ' też wskazane jest zbadanie wpływu 
zmiany warunków początkowych na symulowany ruch. W czasie wykonywania 
korkociągu samolotu może wystąpić zmniejszenie efektywności usterzenia 
pionowego spowodowane przez negatywne oddziaływanie usterzenia poziomego, 
tzw. zacienienie steru kierunku. Zjawisko to zostało • w modelu 
uwzględnione jako zmniejszenie pola powierzchni usterzenia poziomego- i



292 m . a o u j

zmniejszenie współczynnika aerodynamicznego określającego wzrost sił y 
bocznej usterzeriia od kąta wychylenia steru kierunku. Badanie wpływu 
zmiany wspomnianych parametrów na symulowany ruch samolotu jest również 
celem prezentowanej pracy.

Zaproponowano zastosowanie teorii wrażliwości wcześniej wykorzystanej 
przez autorkę [2] do badania wpływu zmiany parametrów konstrukcyjnych na 
stateczność zaburzonego ustalonego ruchu samolotu. W tym celu obliczono 
funkcje wrażliwości

x (t, a ... a.+Aa.. a ) -x. (t, a . . , a )
u .- lim -S S J-^ - n Ł i = . (2)

4a. =0 Aaj
(w których i dotyczy współrzędnych wektora stanu, a j odpowiedniego, 
zmienianego parametru)) jako wynik rozwiązania równań wrażliwości

u = B u.+ c , (3)
j  > >

w których u -  liy.SŁ.SSj da da da . da da da da da da 
j  j J ‘ i i j  j  j  j

macierz B zaś jest taka sama dla wszystkich układów równań wrażliwości 
(j* l.n) i ma postać

B . . (4)
a wektor wyznaczany jest dla każdego parametru â  wg zależności

C; * ■ < J ' l..-h) . (5)
Jeżeli wybranym parametrem jest warunek początkowy x i to wektor c w

10 >równaniu (3) jest równy zeru.
Funkcje wrażliwości obliczono dla samolotu szkolno-treningowego z

napędem śmigł owym. Symulowany był korkociąg samolotu zaczynający się od 
przeciągnięcia statycznego. Po przepadnięciu samolot wykonywał jedną 
zwitkę . po czym następował manewr wyprowadzenia z korkociągu.
Na rysunku 1 przedstawiono, w funkcji czasu, kąt przechylania $ i jego
funkcję wrażliwości na zmianę pola powierzchni usterzenia pionowego SV. 
Zmiejszenie powierzchni usterzenia nieznacznie przyspieszy przepadanie 
samolotu.
Mą rysunku 2 przedstawiono, w funkcji czasu, kąt pochylenia 3 samolotu i 

jego funkcje wrażliwości na zmian? dwóch warunków początkowych U , W, odO O'
których zależy początkowy kąt natarcia. Z wykresów wynika, że nieduża 
zmiana początkowego kąta natarcia ma mii y wiiyw na przepadanie samolotu.
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Rys
Fig

. i. Kąt przechylenia i jego funkcja wrażliwości 

. 1. Angle of roll and its sensitivity function

Rys. 2. Kąt pochylenia i jego funkcje wrażliwości 
Fig. 2 Angle of pitch and its sensitivity functions
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IIPMMEHEHHE RyBCTBHTEJlbHHOrO AHAJIH3A K HCCJ1EHOBAHMX) BfTOnoPA CAM0JI0TA 
P e O K> M ©
B cTaTi*M nperuioxeHo npMMeHeHHe aHaJinan wyBCTBMTejiiiHOCTH runa MCcneAOBaHim 
CBMCTB Łtrronopa CdMOJIOTa. BfcfHMCJieHO 4>yHKUMe HyBCTBHTeJl-bHOCTH, KOTOpbie 

onpenejiiiDT bjim^hh© HOMeHeHHfl napaMeTpoB napamx>TnpoBaHn« caMOJieTa u 
BJiHfiHM© oaTeweHMA Ha CMMyjiMpoBaHHuM n rro n o p .

INVESTIGATION ÓF THE AIRCRAFT SPIN VIA SENSITIVITY ANALYSIS 

S u m m a r y

In the paper the sensitivity analysis is applied for aircraft spin 
investigation. For this prupose the sensitivity functions are computed. 
They enable to determine the influences of stall parameters 
variations and the influence of rudder shielding on the spin.


