
ZESZYTY NAUKOWE POLITECHNIKI ŚLĄSKIEJ 1993

Seria: MECHANIKA z. 113 Nr kol. 1198

Marla ZLOCKA
Instytut Techniki Lotniczej 
i Mechaniki Stosowanej 
Politechniki Warszawskiej

WRAŻLIWOŚĆ STATECZNOŚCI USTALONEGO KORKOCIĄGU SAMOLOTU

Streszczenie. W pracy zastosowano analizę wrażliwości do badania 
wpływu zmiany położenia powierzchni sterowych na stateczność korkociągu 
ustalonego.

SENSITIVITY OF THE AIRCRAFT STEADY-SPIN STABILITY

Summary. In the paper the sensitivity analysis is applied for 
determination of the influence of control surface position variation on 
the steady-spin stability.
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1. WSTĘP

Korkociąg ustalony jest drugą fazą akrobacyjnej figury, podczas której 
wykonywane są tzw. zwitki o stałych parametrach lotu. Położenia powierzchni 
sterowych w tej fazie nie zmieniają się. Dla typowo wykonanego korkociągu 
ster wysokości wychylony jest maksymalnie do góry. Lotki nie są wychylone, a 
ster kierunku jest wychylony maksymalnie w stronę wykonywanego obrotu. Dla 
większości samolotów korkociąg ustalony przy klasycznym opisanym wychyleniu 
powierzchni sterowych jest niestateczny. Zmiana położenia powierzchni 
sterowych może wpłynąć na ruch ustateczniająco, co opóźnia wyprowadzenie
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samolotu z korkociągu, a tym samym zmniejsza bezpieczeństwo lotu. Wskazane 
jest zatem sprawdzenie wpływu zmiany położenia powierzchni sterowych na 
równowagę i stateczność ruchu. W tym celu zaproponowano zastosowanie teorii 
wrażliwości.

Określono współczynniki pierwszego rodzaju dla parametrów lotu ustalonego 
i ruchu zaburzonego.

Rys. 1. Układy współrzędnych związanych z samolotem 
Fig. 1. Body-fixed coordinate systems

2. MODEL SAMOLOTU U KORKOCIĄGU

W pracy przyjęto standardowe założenia stosowane dla przestrzennego ruchu 
samolotu [ 1,2,3,4,71. Samolot jest nieodkształcalny, ma stałą masę i stałe
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momenty bezwładności. Wychylenia powierzchni sterowych są ograniczone i w 
danym przypadku są traktowane jako parametry wpływające na siły 
aerodynamiczne, które obliczono na podstawie _ zależności aerodynamiki 
ąuasl-stacjonarnej.

Równania ruchu samolotu wyprowadzone w układzie współrzędnych Cxyz 
sztywno-związanym z samolotem, z początkiem w środku masy (rys.1), po 
uwzględnieniu powyższych założeń są nieliniowe i można Je przedstawić 
w postaci wektorowej:

x = *( x,u ). x - ( U , V , W , P , Q . R , e , * ] \  a - ( a ^ a ^ a ^ 1
1gdzie: x Jest wektorem stanu, w którym znajdujemy prędkość V = (U,V,W}

(1)

prędkość kątową 0 «* IP,Q,R} 1 kąty Eulera pochylenia 9 1 przechylenia *, 
a Jest wektorem wychyleń powierzchni sterowych: steru wysokości,lotek 
i steru kierunku.

Składowe wektora prawych stron są określone wzorami:

(2)

rf 1 1 1a  —
m

'F -  mgslnG + TX X U'

f z Fy * mgcosSslnó - V

w F + mgcosBcosó + T_̂ u

■ ■ » « • W
Qcosł - Rslnó, P + (Qsinł _  Rcos$)tg0,7 8

gdzie: F Jest siłą arodynamiczną, M momentem aerodynamicznym, T siłą ciągu,
M momentem pochodzącym od układu napędowego, macierzą momentów
bezwładności, m masą samolotu, g przyśpieszeniem ziemskim,

. ' 0  - R  Q 
J _ -  R 0  - P

1 -Q p o _

Jak z powyższego widać, prawe strony są nieliniowymi funkcjami
współrzędnyćh wektora stanu x 1 wektora a, masy, momentów bezwładności. Siła 
F 1 moment aerodynamiczny M, w przypadku przestrzennego ruchu samolotu, 
szczególnie na dużych kątach natarcia, w sposób skomplikowany zależą od
kształtu samolotu, prędkości kątów natarcia i ślizgu, wychyleń powierzchni

" •. „r ‘ _;r C *sterowych. Do tej pory nie opracowano metody dokładnego ich wyznaczania.
W pracy zastosowano metodę superpozycji [2,31, w myśl której siłę F^
można przedstawić Jako sumę:
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Fx = Fx(oc,/3) + £ Fx (a,|3)*a + Fx (a,g)*P + Fx (a,0)*Q + + Tx, (j=H,L,V),«j J P Q

8 Fx(oc, /3)
gdzie: Fx =aH a a

a Fx(a,/3) (3)

Fxp a p

kąt natarcia a = arctg(W/U), -n s a s n,
kąt ślizgu ¡3 = arcsin(V/V ), -n s M  U.

C

Powyższe pochodne w przypadku korkociągu samolotu są nieliniowymi 
funkcjami kąta natarcia, ślizgu i prędkości. W wyniku czego parametry 
korkociągu ustalonego są rozwiązaniem nieliniowego układu równań 
algebraicznych

f( x ,a ) = 0, (4)o z
dla typowych w zwitkach wychyleń sterów ą̂ .

3. ANALIZA WRAŻLIWOŚCI

Własności dynamiczne zaburzonego korkociągu samolotu wyznaczone są przez 
obliczenie wartości własnych i wektorów własnych macierzy stanu

9 f(x ,a )

z równania y = By, otrzymanego w wyniku linearyzacji równania (1).
Wpływ zmiany położenia powierzchni sterowych na stateczność zaburzonego 

korkociągu samolotu określono za pomocą następujących wspłóczynników wra- 
żliliwości pierwszego rodzaju [5,6]:

S X i 8 S i  3 b kl
i n r  - JE ,*> w t tn k=l 1=1 n

( n = H,L,V ), ( i = 1. .8 ) (5)

gdzie: A^- i-ta wartość własna macierzy stanu B,

k T- k-ty element wektora własnego macierzy B ,

w^ - 1-ty element wektora własnego w^ macierzy stanu B.
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Dla wektorów własnych współczynniki wrażliwości mają postać [5,6]

d vi 8 8 8 a bKl , ( i = 1.8 ), ( n = H, L, V ), ( 6 )j i  J a a,n

gdzie

W koniecznych przypadkach mogą być wyznaczone pochodne wyższego rzędu.
Do oceny wpływu zmiany położenia powierzchni sterowych na ustalony korko

ciąg samolotu przydatne staje się wyznaczenie wrażliwości parametrów równo
wagi. Współczynniki pierwszego rodzaju będą miały postać:

W przypadku koniecznym można wyznaczyć współczyniki wyższych rzędów. 
Przedstawione wyżej współczynniki wrażliwości informują, jakie są 

kierunki zmian parametrów korkociągu ustalonego pod wpływem zmiany położenia 
powierzchni sterowych Pozwalają one między innymi stwierdzić, czy samolot ma 
tendencję do przechodzenia w ustalony korkociąg płaski ( 0 >-II/4 ) lub
plecowy. Jedna z wartości własnych macierzy IB na ogół jest małą wartością 
dodatnią, mniejszą od 1. s . Po zmianie położenia powierzchni sterowych 
często staje się ujemna i ruch ustatecznia się. Wyznaczenie współczyników 
wrażliwości (5) pozwala sprawdzić czy zmiana położenia sterów ustatecznia 
ruch. Daje również informację, czy możliwa jest taka kombinacja wychyleń, 
aby wyznaczona wartość własna pozostała dodatnia.

Przykładowe obliczenia dla samolotu szkolno-treningowego zostaną 
przedstawione w referacie.
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Abstract

Steady-spin of the aircraft with standard control surfaces positions is 
unstable. Changes of control surfaces positions make the aircraft motions 
more stable and less steerable. In this paper the analysis of the influence 
of these changes to steady-spln is proposed. For the model the aircraft is 
regarded as a rigid body [1,2,3,41. Aerodynamic forces acting on the 
aircraft are performed as a sums (3). The differential equations of motion
(1) are non-linear. The sensitivity theory is applied for estimation of 
eigenpairs sensitivity in solutions of the linerarlzed aircraft equations 
of motion [5,61. The first-order sensitivity coefficients of the 
eigenvectors and the eigenvalues (5,6) to the change of control surfaces 
positions are determined.


