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D Y N A M IC Z N E  W ŁASNOŚCI SAM OLOTU W  D O W O LN Y M  R U C H U  
PRZESTR ZEN N Y M

Streszczenie. W  pracy przedstawiono m etody badania własności 
dynam icznych dowolnego, przestrzennego, symulowanego num erycznie 
ruchu sam olotu. Zdefiniowano dla przyjętego m odelu wielkości określające 
w ybrane własności dynamiczne. Zastosowano w tym celu teorię wrażliwości.

D Y N A M IC  C H A RA CTER ISTIC S O F AN A IR C R A FT D U R IN G  A 
G E N E R A L  T H R E E  D IM EN TIO N A L M O TIO N

Sum m ary. M ethods of investigation of dynamic characteristics of an 
a irc raftare  presen ted  in the paper. A  general motion of the aircraft in 
num erically sim ulated. A  m athem atical model of the m otion is proposed. 
S om e quantities describing the chosen dynamic properties are defined with 
th e  use of the sensitivi theory.

DHHAMHMECKHE CBOifcTBA B nP0H3B0JlbH0M I1P0CTPAHCTBEH0M 
flBHXEHM COMOJIETA

Pe3m M e. B CTaTbe npencTaB neH O motodh HccnenoBaHHfl 
JIHHaMHUeCKHX CBO0CTB HJIS3 IipOCTpaHCTBOHHOrO HBH*eHHH 
c o M o i ie T a . 06o3HaueHO BennuHHH onpenenaioiuHe BhiopaHue n n -  
HaMHuecKHe CBoftcTBa n n a  Monenw nB M eH w a npuH A Toro b c h -  
MyHHlfHH . IlpHMeHGHO K 3TOft IteHH TeOpHfO rtyBCTBHTSJlBHOCTH .

1. W STĘP

W spółczesne sam oloty wykonują manewry i figury akrobacyjne, k tó re  dotychczas 
były uw ażane za niebezpieczne i niedozwolone. W arunkiem  dopuszczenia sam olotu do 

lo tu  je st określenie własności dynamicznych wykonywanych manewrów, wyznaczenie 
dla wybranych figur akrobacyjnych granicznych param etrów  ruchu, potwierdzonych 
badaniam i w locie. B adanie własności dynamicznych pozwala na wyznaczenie 
ograniczeń użytkowych sam olotu ze względu na odporność fizyczną człowieka, 

wytrzymałość konstrukcji i warunki pracy instalacji silnika. Tradycyjnie badanym i 

w łasnościam i ruchu są przeciążenie, stateczność i sterowność. W ielkości służące do 
oceny wspom nianyoh własności są określone dla ruchu ustalonego lub dla małych
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zaburzeń od ruchu ustalonego.
W spółczesna technika komputerowa zastosowana do symulacji numerycznej 

umożliwia badanie własności ruchu samolotu podczas wykonywania manewrów 
nietypowych i niebezpiecznych. Do oceny wspomnianego ruchu konieczne jest 
ponow ne zdefiniowenie własności dynamicznych. W  przypadku dowolnego ruchu 
przyjm uje się, że własność dynamiczna jest to wielkość określająca stan nieustalonego 
ruchu sam olotu. Podobnie jak w przypadku ruchu zaburzonego w pracy 
zaproponow ano określenie wielkości charakteryzyjących stateczność, sterowność i 
przeciążenie dla wybranych manewrów. Zaproponowano do tego celu zastosowanie 
między innymi teorii wrażliwości.

2. O PIS M O D E L U

Sam olot w przyjętym m odelu jest nieodkształcalny i spełnia standardow e założenia 
m echaniki lotu czynione dla modelu nieliniowego [1,4]. Sterowanie ruchem  odbywa się 
przez zm ianę położenia powirzchni sterowych i zmianę ciągu silników. Rów nania ruchu 

sam olotu dla dowolnego przestrzennego ruchu (również dla ponadkrytycznych kątów 

natarcia) wyprowadzone w układzie sztywno związanym z samolotem [4] m ają postać:

i = / ( * )  + A ( x ) u ( t ) ,  C1)

gdzie: x =  [U ,V ,W ,P ,Q ,R ,e,ł,'P ,h]T jest wektorem stanu, w którym w spółrzędne to 
kolejno w spółrzędne w ektora prędkości, prędkości kątowej samolotu, kąty E ulera i 
wysokość lotu;
u = [SH, £, , £v, T]t  jest wektorem  sterowania, w którym kolejno występują kąty 

wychylenia steru  wysokości, lotek, steru kierunku i ciąg silnika;
w spółrzędne w ektora f(x) są nieliniowymi funkcjami współrzędnych w ektora stanu x

[4];
elem enty m acierzy A są również funkcjami współrzędnych w ektora stanu.

3. B A D A N IE  W ŁASNOŚCI DYNAM ICZNYCH

Bezpieczeństwo wykonywanych manewrów zależy od przeciążenia działającego na 

sam olot. D la każdej klasycznej figury akrobacyjnej określane są graniczne wartości 
dopuszczalnego przeciążenia ze względu na wytrzymałość konstukcji, wytrzymałość 
pilota i pracę napędu. Tradycyjne określenie przeciążenia jako stosunku siły 
aerodynam icznej do ciężaru samolotu w przypadku przestrzennego ruchu sam olotu nie
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m oże być stosowane.
P roponu je się zatem  wprowadzenie w ektora przeciążenia n =  [ nx,ny,nx ]T, którego 
w spółrzędne są następujące:

gdzie g je s t przyspieszeniem  ziemskim.
Zgodnie z powyższym stan nieważkości występuje wówczas, gdy wszystkie w spółrzędne 

w ektora (2) są rów ne zero.

D rugą najczęściej badaną własnością dynamiczną jest stateczność ruchu. Pojęcia 
stateczności np. w sensie Lapunowa i w sensie Lagrange’a, nawet zm odyfikowane i 
rozszerzone, są trudne do zastosowania w przypadku nieustalonego ruchu ze względu 

na nieliniowy charak ter układu równań (1) i ich numeryczne rozwiązanie. W  związku z 
powyższym proponu je się zastosowanie stateczności technicznej. Przyjm uje się, że 
układ jest stateczny technicznie, jeżeli x(t) rozwiązania układu (1) dla skończonego 
czasu r  pozostają w  obszarze n , który zawiera się w pewnym obszarze £. Z ak łada  się, 
że spełnione są założenia istnienia i jednoznaczności rozwiązań w obszarze z , a stale 

działające zaburzenia dla dopuszczalnych zmian wartości początkowych spełniają 

nierów ność

W praktyce sprow adza się to do śledzenia przebiegu rozwiązań x(t) w zakresie t e 
[0,t ] dla szeregu wybranych warunków początkowych. W pracy zaproponow ano 
rów nież dołączenie do układu (1) równań określających wrażliwość rozwiązań x(t) na 

zm ianę w arunków  początkowych [4] w postaci:

nx = ( U - R W  + Q V ) l g  -  sin© ,

ny = ( V - P W  ♦ R U  ) lg  -  cos9sin<X> , (2)

nz = ( W - U Q  + VP ) /g  -  co s0 co s$

||A (x )u (t) |U A

(3)

gdzie elem enty  m acierzy B są następujące:
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R ozw iązania równań (3) nazywane funkcjami wrażliwości ułatwiają wyznaczenie 

w arunków  początkowych, dla których rozwiązania mogą być niestateczne technicznie.
Zastosow anie teorii wrażliwości w pracy proponuje się również do określenia 

sterow ności dla przestrzennego nieustalonego ruchu samolotu. Poprzez analogię do 

pojęć sterow ności statycznej i ruchu ustalonego [1] sterowność określona została jako 

zdolność reagow ania sam olotu na zmianę położenia powierzchni sterowych. W  związku 
z tym wielkości określające sterowność zależą od siły aerodynam icznej F, ciągu silnika 
T, m asy m sam olotu. Są one zdefiniowane następująco:

dn, i dF dTj
— Ł = —  (-TT* + - r A  (7= w ) ,  ( i - H , L , V ) .  (4)
do, mg  do. do(

Poniew aż F  =  F (x) i T  =  T (x), powyższą zależność można przekształcić do postaci:

dn 1 ,3F  3 r ,  .  .  dx „ v n
—  =  (—  + - r -  ) * * j ,  », = -tjt . ( » ( 5 )361 m g  dx ćx  3o,

W ystępujący w wzorze (5) wektor funkcji wrażliwości O jest również wielkością 

określającą sterow ność samolotu. Wyznacza się go poprzez rozwiązanie równań 

wrażliwości [3,4].
O pisane wyżej własności dynamiczne są zwykle badane dla wszystkich klasycznych 

figur akrobacyjnych. N iektóre manewry wymagają zdefiniowania nowych wielkości 

określających własności dynamiczne. Dotyczy to między innymi stanów przed 
przeciągnięciem . W arunki dopuszczenia samolotu do lotu zawierają żądanie, aby 

"zachow anie'1 sam olotu ostrzegało pilota przed przeciągnięciem. Takie "zachowanie" 
je s t to ruch sam olotu zwany wing-rock [2] ( m achanie skrzydłami, drgania poprzeczne 

na dużych kątach natarcia ) i jest to jednocześnie własność dynamiczna ruchu sam olotu 
na dużych kątach natarcia. Wing-rock modeluje się przez uproszczenie układu (1) do 
jednego  stopnia swobody opisanego przez kąt przechylenia §, lub do trzech stopni 

swobody opisanych przez kąt ślizgu fl, kąt przechylenia ł  i kąt odchylenia T . U kład (1) 

przekształca się do układu równań nieliniowych opisujących drgania nieliniowe z 

cyklem granicznym . W ielkościami określającymi tę własność dynamiczną je s t am plituda 

cyklu granicznego i okres drgań.
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