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MODEL LEKKIEGO SAMOLOTU NA POTRZEBY PROJEKTOWANIA

Streszczenie. Przedstawiono model umozliwiajacy ocene wiasnosci uzytkowych i cha-
rakterystyk dynamicznych samolotu na podstawie parametrow misji (masa pfatna, zasieg,
predkos¢ przelotowa) oraz zatozonej geometrii bryty. Model wykorzystano ao
wspomagania projektowania wstepnego. Rozwazono rézne funkcje celu projektu i ogra-
niczenia wynikajace z przepisdbw budowy. Znaleziono optymalne wartosci gtéwnych
parametrow konstrukcyjnlych samolotu ze wzgledu na ekonomike uzytkowania, a naste-
pnie przeanalizowano wpfyw zmian tych parametrow na stateczno$¢ samolotu.

APPLICATION OF THE MATHEMATICAL MODEL OF ALIGHT
AIRCRAFT IN COMPUTER AIDED DESIGN

Summary. A mathematical model for estimation of economical qualities and dynamic
characteristics versus mission parameters (as loading carrying capacity, range, cruising
speed) and aircraft geometry has been presented. The model was applied in preliminary
Computer Aided Design. Different objective functions and aircraft manufacturing
regulations have been imposed. Main geometrical parameters, optimum in respect of user
economy have been found. Influences of these parameters modification to dynamic
stability nave been investigated.

MOA"EJIb JIErKOTO CAMOJIETA RJIX HCn0JIb30BAHHTI B
nPOIIECCE nPOEKTHPOBAHHJI

PegioMe. npe~craaneHa Moflenb, no3Bansnoutas onemrrb ijiyHKUHOHajibHbie
cBoitcTBa caMOjieTa Ha ocHOBe xapaKTepHcmuc Jieniou onepauwn (KOMMepuecKoii
ilarpymcM, flaiibiiocTH u xpeficepcKoft CKOpcro) b 33Bhchmocth ot reoMerpmt
caMOlJieTa U C yueroM orpammeHnii, HaKliajtbiBaeMbix HOpMaTHBHbiMH
rtOKyMeHTaMH. Ha ee ocHOBe nojiyneHbi orrrHMaiitHbie 3iiaweHnn ocHOBHDbix
npoeKTHbix napaMeTpoB caMOliera, BhmnomHx na 3kohomhhcckhc noKa3aTejiH u
npoaHajTU3npoBaHo Bimaime 3thx napaMeTpoB Ha ycroftmiBOCTb caMonera.

1. WSTEP

Wynikiem projektowania powinno by¢ precyzyjne zaspokojenie wymagan przysztego
uzytkownika samolotu i zapewnienie zgodnos$ci jego wiasno$ci z wymaganiami przepisow. Ze
wzgledu na rozmiar zadania projektant nie jest w stanie uwzgledni¢ wszystkich sprzezen
miedzy parametrami samolotu a jego wiasnosciami uzytkowymi. Dopiero zastosowanie
wspomagania komputerowego pozwala na projektowanie w petni $wiadome. Profesjonalne
pakiety programéw wspomagajacych projektowanie nie sa publikowane ani sprzedawane.
Istniejg wprawdzie pakiety uniwersyteckie, np. [1], ale stanowig one przede wszystkim
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ilustracje dla podrecznikéw budowy samolotdw [2,3] i nakierowane sg raczej na analize niz
synteze projektu samolotu.

Oryginalne elementy niniejszej pracy to:

1) opracowanie modelu samolotu uwzgledniajgcego stopniowe narastanie ilosci informacji o
projekcie w trakcie jego powstawania oraz powigzania miedzy geometrig samolotu, jego
masa, charakterystykami aerodynamicznymi i parametrami zespotu napedowego,

2) opracowanie zestawu programéw obstugujacych bazy danych (docelowo systemu
ekspertowego) do wspomagania projektowania wstepnego samolotow oraz rozwigzanie
przyktadowego zadania projektowego metoda gradientowg przy wykorzystaniu wiedzy z
bazy danych.

2. MODELE SAMOLOTU

2.1. Geometria

Opis geometrii bryty samolotu pokazano narys. 1i2

Rys. 1. Geometria kadtuba Rys. 2. Geometria ptata i usterzefn
Fig. 1 Body geometry Fig. 2. Geometry ofthe wings

Modyfikacja geometrii bryty dokonywana jest poprzez zmiane wartosci podstawowych
parametréw geometrycznych sp d, w, itd.. Na ich podstawie obliczanesg wielkosci pochodne,
takie jak np. powierzchniaomywana kadtuba, czy ramiona usterzen.Parametrygeometryczne

zebrane sa w wektorze Xg.

2.2. Masy iich rozktad

Wykorzystano trzy typy statystycznych modeli masowych [2]:
mTOrm=JS"m) (9
mlam —  jfu) 2
BM=M Xg,PJ (3)
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gdzie: mXBX- maksymalna masa startowa; BM - wektor mas skladowych samolotu i
momentédw bezwiadnosci; PM - wektor parametréw opisujacych misje samolotu (np. masa
platna, zasieg); Xg- wektor parametréow geometrycznych.

Pierwsze dwa modele stuzg do obliczenia maksymalnej masy startowej w poczatkowej fazie
projektowania, gdygeometrianie zostata jeszcze sprecyzowana (1) lub gdyoszacowano
wstepnie powierzchnieno$ng i wydtuzenie pfata (2). Model (3)przedstawia rozktad mas i jest
stosowany wtedy, gdy w petni znany jest wektor Xg.

2.3. Aerodynamika

Aerodynamika samolotu analizowana jest etapami :

{CZmK,Cx ,, J= fAPMmTQ ) 4
[1},S,C]= fs(Xg,Pu,mTOm) 5)
(6)

gdzie:
CZmax, CXmin - wspotczynniki odpowiednio maksymalnej sity no$nej i minimalnego oporu

samolotu, [A,B,C] - wspotczynniki biegunowej analitycznej samolotu: CX=ACZ+BCZ+C;
WAwektor bezwymiarowych wspétczynnikow i pochodnych aerodynamicznych,

Opor i wspotczynnik maksymalnej sity nosnej oszacowano wstepnie z (4). Po wstepnym
zwymiarowaniu zespotéw gtéwnych obliczano biegunowe (5). Model (4) wynika ze statystyki
[4], (5,6) z badan tunelowych.

2.4. Osiagi
Model zespotu napedowego ma postac:
 N=fi;V,H) , (M
gdzie:

mo»N '’ masa *moc nominalna silnika; Nr - moc rozporzadzalna zespotu napedowego;
V, H - predkos¢ i wysokos¢ lotu.

Dla wstepnych analiz wykorzystywano zaleznosci statystyczne [4] (dla grupy silnikéw), a petne
obliczenia osiggowe wykonywane sg dla rzeczywistych charakterystyk konkretnego zespotu
napedowego dobranego z bazy danych.

2.5. Charakterystyki dynamiczne

Réwnania dynamiki samolotu wyprowadzono z réwnan zmiany pedu i kretu

] -m(P, + Qx ACy= F A+mg+ T, (8)
t
di C)+ACx g =ACxmg+ Ma+Mat, )
i t
Po zatozeniu, ze zaburzenia predkosci sga mate i wprowadzeniu pochodnych

aerodynamicznych réwnania (8,9) doprowadzono do postaci:

i =R X, (10)
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Rys.3. Schemat obliczen
Fig.3. Flow diagram ofthe calculation

cigciw* ¢ [%]

<1 [USD/I00Iom]

Rozpieto$¢ b odniesiona do warto$ci wyjsciowej [%].

Rys. 4. Funkcja kosztdw pierwszego rodzaju (11)
Fig.4. The cost function ofthe first kind (11)
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Rys.5. Funkcja kosztow drugiego rodzaju (12)
Fig.5. The cost function ofthe second kind (12)

Rys.6. Zapas statecznosci statycznej ze sterem puszczonym
Fig.6.The Static margin with free stick control

Rys.7. Czas podwojenia amplitudy spirali
Fig.7. Time to double of the spiral mode
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gdzie:
x -wektor stanu o wspotrzednych {u, v, w, p, q, r, G, 4, C } [5].

3. FUNKCJA CELU

Zbudowano dwa modele kosztéw:
KtEminv {ge(PM N.(PMBMWA " } (11)

Ku=minv {ge(PM.N,(PMBMWA/V +CA'TR} (12)
gdzie:

KjKn - minimalny koszt przelotu jednostkowej odlegtosci, qO- jednostkowe zuzycie paliwa
przez silnik; C - cena samolotu; TR- przewidywany okres uzytkowania; V- predkos¢,

Model (11) uwzglednia tylko koszty eksploatacji, model (12), réwniez amortyzacje.

4. OGRANICZENIA

Ograniczenia wynikajg z wymaganego poziomu bezpieczenstwa (np. predko$¢ minimalna) i
komfortu pilotazu (np. czas podwojenia amlitudy spirali ). W niniejszej pracy uwzgledniono
ograniczenia zaczerpniete z przepisow budowy oraz ze skali Coopera - Harpera [6],

Ustalono [6], ze zapas Stateczno$ci statycznej z drazkiem puszczonym powinien by¢
wiekszy od 5% SCA, T2spirali musi by¢ dtuzszy od 5s, a pozadane jest, by byt dtuzszy niz 12s.

5. PRZYKLADOWE OBLICZENIA

Zatozono, ze w kolejnych modyfikacjach projektu sposréd postawowych parametrow
geometrycznych zmieniane moga by¢ tylko: $rednia cieciwa "c” i rozpieto$¢ "b". Zagadnienie
rozwigzano metoda gradientowa [7] dla funkcji kosztéw (11). Obliczenia prowadzono zgodnie
ze schematem rys. 3. Przyktadowe wyniki zawieraja:

- funkcje kosztéw pierwszego (11) i drugiego (12) rodzaju, rys. 4, 5,
- zapas stateczno$ci statycznej z drazkiem puszczonym, rys. 6,
- czas podwojenia amplitudy spirali, rys. 7.
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