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1. Wstep

Samolot jest przestrzennym obiekiem, poddanym w czasie lotu dzialaniu wymuszen,
wywolanych sitami pochodzacymi od odrzutu strzelajacych dziatek poktadowych, odpa-
lania rakiet, zrzutu bomb, tadunkoéw itp. W wyniku dzialania tych wymuszed wystepuja
zmiany wszystkich parametréw, charakteryzujacych ruch samolotu i jego konfiguracje
W przestrzeni.

Poznanie zjawisk wystgpujacych w wyniku dzialania na samolot zewnetrznych wymuszen
umozliwia opracowanie skutecznych sposobow kontrolowania powstalych zaburzei
ruchu. Znajomo$¢ efektéw oddziatywad zewnetrznych na dynamike przestrzennego ruchu
moze byé wykorzystana podczas projektowania samolotow do optymalnego doboru
parametréw urzadzen automatycznego sterowania, a takze w procesie symulacji walki
powietrznej w urzadzeniu treningowym, umozliwiajac bezpieczne szkolenie i nabywanie
prawidiowych nawykdw przez pilota.

Niniejsza praca jest rozwinigciem [1], [2], [3], [4] w przypadku zewngtrznych wymuszen
Jjawnie zaleznych od czasu. Rozpatrzono w niej dynamike nieautonomicznego przestrzen-
nego ruchu samolotu z odksztalcalnoymi ukladami sterowania i ruchomymi wazkimi
sterami.

Wyznaczono pelny, nieliniowy uklad réwnad przestrzennego ruchu z uwzglednieniem
sprezystosei i thamienia w ukladach sterowania oraz niewywazenia lotek, steru wysokoéci
i steru kierunku i przy wprowadzeniu zewngtrznych wymuszed zaleznych od czasu.

Opracowano program do numerycznego calkowania réwnan metoda Runge-Kutta-
Gilla.

Przyjeto, Zze ustalony ruch zostal zaburzony seria impulséw pochodzacych od strze-
lania z dzialka pokladowego zamontowanego na samolocie.

* Praca przedstawiona na I Ogblnopolskiej Konferencji ,,Mechanika w Lotnictwie” — Warszawa
1911984 1, :
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Zbadano wplyw zewnetrznych wymuszen na dynamike przestrzennego ruchu samo-
lotu przy ustalonych wspolczynnikach sztywnosci i thumienia w ukladach sterowania.

Przeprowadzono takze numeryczng analizg wplywu sztywnosci 1 tlumienia w ukla-
dach sterowania na dynamike przestrzennego ruchu samolotu.

2. Sformulowanie problemu

Rozpatrzymy przestrzenny ruch samolotu o napedzie odrzutowym. Przyjeto, Ze nieza-
burzony lot odbywa si¢ ze stalg predkoscig postgpowa ¥V, w pionowej plaszczyznie, ktéra
pokrywa sig z plaszczyzng symetrii samolotu. Réwnania ruchu zapisano postugujgc sig
uktadem osi centralnych z samolotem Oxyz (rys. 1).

Zalozono, Zze samolot jest sztywna bryla, ale uklady sterowania lotkami, sterem wyso-
kosci i sterem kierunku sa odksztalcalne.

W zwiazku z tym w czasie lotu, lotki, ster wysokosci i ster kierunku moga wychylaé¢
si¢ pod wptywem sit aerodynamicznych i bezwladnos$ci. Dodatnie zwroty sit i momentéw
dziatajacych na samolot, predkosci katowych samolotu wzglgdem poszczegdlnych osi
oraz momentdéw zawiasowych steréw 1 katow ich obrotu przyjgto tak, jak pokazano
na rys. 1.
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Schematy odksztatcalnych ukladéw sterowania lotkami, sterem wysokosci i sterem

kierunku przedstawiono w pracy [4].
Przyjgto, ze ustalony ruch jest zaburzony sita zewnegtrzng P = P(¢) dzialajaca na

samolot.
Réwnania ruchu maja postad:

du

m(;,i—+qu—r ) = Fx:
do

m(_dt +ru~—pw) = F,;

dw
m(d— +pv— qll) = Fz,

(2.1a)
dp dr
I, at + (I~ 1,)qr— I’“’(d +pq) L;
7 2_p2
1 H Te= L) pr+ L (p? = 1?) + Lowr = M
dr dp .
z dt +(I Ix)pq_lxz (E_qr)'"[wwwq = N,
%g = p+(gsin@+rcosD)tgl ;
dT? = gcosDP—rsinD;
% = coi@ (gsin®@+rcosD); (2.1b)

& _ ucosOcos ¥ +v(sin @sin@cos ¥ — cos Psin ¥) + w(cos PsinBcos ¥ +sinDsin'?) ;

b, = ucosOsin ¥ +v(sin Psin@sin ¥ +cos P cos ¥) + w(cos Dsin@sin ¥ —sin @cos ¥) ;

= —usin® +vsin Pcos® +wcosPcos® ;

d*é, du . 2 . 2
21, It +2m,e, " +gqw—rv|+ —1I;5in26,p*+2m,e,;5in 6,9* +

+ (I,8in26,+2m; e, 5;8in 6)r* +

d
+2m,e,y,c08 d, d—"t) +2m,ey,cosdrqg+

dé
+¢ 'a?’ +x, 8 = My+M,,;
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du . dw
+mgy ey E—+qw—rv sin by + I +pv—qu|cosdy |+

. d
+ [ + My ey (51,008 8y + 25 5in )] d_éti +
4 gy en(sysin by — zy cos 8y)q* +
1 . .
+ (~2— Lysin 205+ mgy ey Sy sin 6,,) r24+

— [Ly c05 285 + Mg ey (g cOS Oy — 2 sin O] pr +

8
+ey idtﬂ- + 5y Oy = Mop+ Mon,+Qup e €08(0 4 Oy)cos D ;

d%é du . do
I, _dﬁl +my ey [(E +qw—rov)sin éy—(ﬁ +ri— pw)cos 6,,] +
: dr .
+ (Iy +mgy ey 5,08 6y) d_'t +mypepsysin 6, (r2+g) +
d dg .
+mgy ey Zy (7‘1: cos Oy + _d% sin 6,,) +

1 .
+mgy ey zy(psindy —qcosdy)r— > Iy sin26,(p* —g*)+

dé,
+ (I,y c0s 20y + mgy ey Sy cos Oy) pg+cy Tty + 3y 0y =

= Ny +Ny,+0epcosdycos@sind,

2.1c)

(2.1¢)

Réwnania (2.1a) opisuja ruch samolotu, (2.1b) sg zwiazkami kinematycznymi opi-

sujgcymi zaleznosci pomiedzy pochodnymi katéw przechylenia, pochylenia i odchylenia
samolotu a rzutami predkosci katowej oraz zaleznosci migdzy parametrami kinematycz-
nymi ruchu samolotu i wspdlrzednymi toru lotu, zas (2.1¢) sa réwnaniem ruchu lotek,
steru wysokodci i steru kierunku.

stawiono w postaci:

Fy
F,
F,
L
M

= T+P,—Qsin®—P();

= P,+Qsin@cosO ;

= P,+0OcosDcos@ ;

= Ly+Lp+Lr+L48,+ Lovd, + Lid, + L6, ;

= M+ Mg+ M+ MPudg+ Muby + My+ P(t) 2y

N = N+ N'r+NPp+ N8, +N48,+Novd, + NOS + P(t) y,;

le =

MSH
NsV

Mo+ MED+Miyr+ M3 8,+ M6+ M. ;
= Moo+ Mg g+ M+ M 05+ M S+ My, 5
= Nyyo-+ N&, B+NEp+ N2y r+N% 8y + Niv 6y + Ny . ;

Wypadkowe sit i momentéw aerodynamicznych oraz momentdéw zawiasowych przed-

2.2)
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Oznaczenia uzyte w réwnaniach (2.1) o (2.2) oraz pozostale zaleznos$ci niezbedne do
rozwiazania tego ukladu réwnan przedstawiono w [4] i [5].

Réwnania (2.1) i (2.2) stanowia uklad nieautonomicznych nieliniowych réwnan
przestrzennego ruchu samolotu z odksztalcalnymi ukladami sterowania lotkami, sterem
wysokodci i sterem kierunku.

Umozliwiaja one przeprowadzenie analizy dynamiki ruchu samolotu przy wymuszehiu
zewnetrznym zmiennym w czasie, z uwzglednieniem odksztatcalnosci ukladdéw sterowa-
nia, niewywazenia steréw i szeregu innych parametrow.

3. Numeryczna analiza wplywu wymuszen zewnetrznych na dynamike
przestrzennego ruchu samolotu

Numeryczng analizg dynamiki nieautonomicznego przestrzennego ruchu samolotu
z odksztalcalnymi uktadami sterowania i ruchomymi wazkimi sterami przeprowadzono
na przykladzie szkolno-trningowego samolotu odrzutowego TS-11 ,Iskra”. Dane geo-
metryczne, masowe i bezwladnosciowe samolotu przyjeto takie same jak w [4] i [5], za$
aerodynamiczne charakterystyki otrzymane w wyniku badan tunelowych oraz obliczen
teoretycznych aproksymowano wielomianami algebraicznymi o postaci podanej w [4].

Do numerycznej analizy wplywu zewngtrznych wymuszenn na dynamike przestrzen-
nego ruchu samolotu przyj¢to przykltadowe wartosci impulsu sily odrzutu dziatka pokta-
dowego oraz jego szybkostrzelno$¢, przy zatozeniu, Ze dziatko zamontowane jest niesy-
metryczaie w prawej czeéci kadhuba.

Poniewaz znana jest wielko$¢ maksymalnej sity odrzutu dziatka i jego szybkostrzel-
noéé, a nie znano rzeczywistego rozkladu sily w czasie, przyjeto do badania trzy rodzaje
przebiegu sily wymuszajacej P = P(t).

a) P(t) = Py|sinwt|;

b)  P(t) = %Po(l-—coswlt);

¢) P(t) = Pysinw,t; dla sinw,t >0 3.1)
P)=0; dlasinw,t<0
Wy = 260

Zalozono, e sita P(¢) dziala w skoficzonym przedziale czasu
0<t<nl
oraz
P)y=0 dla t2nT
gdzie: n — liczba strzaléw w serii,

7= _ _2—75-— okres sity wymuszajgcej.
w w;
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Numeryczna analize wplywu wymuszen zewnetrznych (3.1) na dynamike ruchu samo-
fotu przeprowadzono dla Jotu na wysokosci H = 0 m, z predkoscia odpowiadajaca liczbie
Macha Ma = 0,4, na kacie natarcia «, = 3° bez §lizgu poczatkowego f, = 0, przy usta-
lonych wspélczynnikach sztywnosei (%, = %y = %y = 0,1) 1 thumienia (¢, = ¢y = ¢y =
= 0) w ukladach sterowania. Zbadano wplyw liczby impulséw przy maksymalnej sile
wymuszajacej P, = 15000 N i czasie trwania impulsu T = f,, = 0,112s.

Z analizy wykreséw parametréow przestrzennego ruchu samolotu wynika, Ze charakter
zmian poszczegdlnych parametréw dla zbadanych trzech przypadkéw wymuszen jest
analogiczny. Najmniejsze wartosci zaburzen parametréw ruchu uzyskano dla przypadku

. . 1
wymuszenia (3.1b) t.j. P(t) = jPo(l—cosa)1 1).

Wynika to z faktu, ze pordéwnanie przeprowadzono przy stalej maksymalnej sile
wymuszajacej P, = 15000 N. Impuls pochodzacy od wymuszenia (3.1b) jest wtedy mniejszy
od dwéch pozostalych,

12 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/86
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Przeprowadzono takze badania dla tej samej wartoéci impulsu przy wymuszeniu

. . 1
P,(t) = Py lsinwt| i Py(t) = —2-P02(1—cosw1t)

g e
I = f P, (dt = f Py, |sinwt|dt;
0 0

' 4 3.2)
I, = f P,(t)dt = f Py (1 —cosw, t)di;
0 0

[1=]2

Z numerycznej analizy wynika, ze przy tej samej wielkosci impulsu uzyskuje sie wyniki
jakosciowo i ilodciowo identyczne dia obu przypadkow wymuszed. W zwigzku z tym
w pracy tej ograniczymy si¢ do podania przykladowych wynikéw obliczen przy wymu-
szeniu P(t) = Pylsinwt|, w postaci wykresdw obrazujacych zmiane parametrow ruchu
w czasie dla n = 1+10 impulséow w serii,

Na rys. 2 pokazano zmiang katéw wychylenia lotek, steru wysokosci i steru kierunku.

Przebiegi zmian kata wychylenia lotek i steru kierunku maja charakter oscylacyjny,
silnie tlumiony po zakoficzeniu dzialania wymuszenia. Maksymalne odchylenia od war-
tosci poczatkowych wystepuja dla » = 5 impulséw. Zaburzenie kata wychylenia steru
wysokosci ro$nie wraz ze wzrostem liczby impulséw, a po zakoniczeniu dzialania wymu-
szenia ma charakter dlugookresowego ruchu odbywajacego si¢ wokédt polozenia réw-
nowagi. .

Na rys. 3 1 4 przedstawiono zmiang katow natarcia i §lizgu oraz przechylenia, pochy-
lenia i odchylenia samolotu. Zaburzenia katéw natarcia, pochylenia i przechylenia rosng
wraz ze wzrostem liczby impulséw. Po zakornczeniu dzialania wymuszenia parametry
te zmierzaja do wartoéci poczatkowych w dilugookresowym ruchu. Przebiegi katéw élizgu
i odchylenia samolotu maja charakter ruchéw oscylacyjnych, przy czym maksymalne
odchylenie od warunkéw rownowagi wystepuje przy n = 5 impuslow.

Z analizy wplywu wymuszenia zewnetrznego na dynamike przestrzennego ruchu samo-
lotu wynika, ze wielko$¢ serii impulséw wywiera wplyw nie tylko na zmiang parametrow
ruchu samolotu, lecz takZe wywoluje zaburzenia pulsujace steréw o czgsto$ci réwnej
czestosci wymuszenia, ktore poprzez uklady sterowania przenosza si¢ na dzwignie ste-
rowe utrudniajac pilotowanie samolotu.

4. Analiza wplywu sztywnosci i tlumienia w ukladach sterowania
przy ustalonym wymuszeniu zewetrznym na dynamike przestrzennego ruchu samolotu

Badania przeprowadzono dla przedstawionych warunkdéw lotu. Obliczenia wykonano
dla wzglednych warto$ci wspolczynnikdéw sztywnoéei i thumienia w ukladach sterowania
o=y =%y = 0,1+ 00 1 ¢=c¢g=¢y=0+1,0 oraz wymuszenia P(f) = P,|sinw?|
dla P, = 15000 N, n = 10 impulsdw w serii i #;m, = 0,112 5. Przykladowe wyniki badan
wplywu sztywnosci i thumienia w ukiadach sterowania na katy wychylenia sterow i para-
metry ruchu samolotu w czasie pokazano na rys. 5=7.

12+
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Na rys. 5 przedstawiono zmiang kata wychylenia lotek, steru wysokoéci i steru kierunku
w czasie dla wzglednych wspotczynnikéw sztywnosci %, = %y = %, = 0,1; 0,2; 0,5; 1; 2;
5; oo przy thumieniu ¢, = ¢y = ¢y = 0 i wywazonyc hstatycznie sterach|e; = ey = ey =

= 0.

Wzrost sztywnodci uktadéw sterowania przy ¢, = ¢y = ¢, = 0 powoduje zmniej-
szenie amplitudy i pulsacji wahan steréw, przy czym pulsacje te odbywaja si¢ z czgstoscia
odpowiadajaca czgstosci wymuszenia. Przy %, = ¥y = %y = 5,0 przebiegi krzywych sa
gladkie i bliskie przypadkowi nieskonczenie sztywnych ukladéw sterowania.

Na rys. 6 pokazano jednoczesny wplyw sztywnosci i tlumienia na katy wychylenia
sterow. Wzrost tlumienia w ukladach sterowania przy matlej sztywnosci x;, = %y = %y =
= 0,1 nieznacznie zmniejsza amplitudy oraz wygtadza pulsacje zmian katéw wychylenia

steréw.

Jednoczesny wzrost sztywnosci i thumienia w ukladach sterowania sumarycznie wplywa
na zmniejszenie amplitudy i oscylacji wahan steréw.
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Na rys. 7 i 8 pokazano wplyw sztywnosci w ukladach sterowania na katy natarcia
i §lizgu oraz przechylenia, pochylenia i odchylenia samolotu. Wzrost sztywno$ci w ukla-
dach sterowania powoduje zmniejszenie zaburzed katow o, f, @, € i P, przy czym wigkszy
wplyw obserwuje si¢ dla wspdiczynnikéw sztywnosci w przedziale %) = %y = %, = 0,] =
1,0 i bardzo maly w zakresie %, = %y = %, = 1,0—c0.

Wplyw tlumienia w ukladach sterowania na wymienione parametry ruchu jest bardzo
nieznaczny i dlatego na wykresach nie przedstawiono tych przebiegdw w zaleznosci od
thumienia. :

Reasumujac nalezy podkresli¢, ze dobdr optymalnych wartosci sztywnosei i thumienia
w uktadach sterowania moze mieé istotny wplyw nie tylko na wahania steréw i dzwigni
sterowania w czasie dziatania zewnetrznego wymuszenia, ale takie na zmniejszenie
zaburzen parametréw ruchu samolotu.

5. Uwagi koncowe

Dynamike¢ nieautonomicznego przestrzennego ruchu samolotu z odksztalcalnymi
ukladami sterowania zbadano w przypadku zewne¢trznych wymuszen zaleznych od czasu,
Wyznaczono odpowiedz ukiadu na dzialanie serii impulséw w zaleznosci od szeregu
parametréw.

W wyniku analizy ustalono, Ze:

1. Nieautonomiczny ruch jest ruchem ztozonym, w ktérym ruch wymuszony zew-
netrznymi obeigzeniami nakiada sig na ruchy wiasne a po zakoriczeniu dzialania wymuszen
zmiany parametréw przyjmuja posta¢ ruchéw wlasnych.

2. Dhugos¢ serii impulséw przy ich ustalonej wielkoéci ma istotny wplyw na zaburzenie
parametréw przestrzennego ruchu. Im liczba impulséw w serii wigksza, tym wieksze sg
odchylenia parametréw ruchu od ich wartoéci w ustalonym ruchu i diuzszy czas powrotu
do wyjéciowych warunkow lotu. Wielkodé serii wywiera wpltyw nie tylko na zmiany para-
metréw ruchu samolotu, lecz takze wywoluje zaburzenia pulsacyjne steréw o czestosci
réwnej czgstoSci wymuszenia, ktére poprzez uklady sterowania przenosza si¢ na dZwig-
nie sterowe i utrudniaja pilotowanie.

3. Wzrost sztywnosci 1 thumienia w ukiadach sterowania wywiera istotny wplyw nie
tylko na pulsacje steréw i dZwigni sterowania, lecz takie powoduje zmniejszenie zaburzen
parametréw nieautonomicznego przestrzennego ruchu samolotu. Mozna okresli¢ opty-
malne wartosci x(x;, g, %y) i ¢(C;, €, €v), przy ktdérych odchylenia parametréw ruchu
samolotu sa zblizone do wartosci przy nieskoriczenie sztywnych ukladach sterowania,
zwigkszajac w ten sposdb sterowano$¢ samolotu i likwidujac wibracje dzwigni sterowania.
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Pesome

JTUHAMVKA HEABTOHOMHOI'O IPOCTPAHCTBEHHOI'O OBUXEHUS
CAMOJIETA C HEPOPMUPYEMEBIMH CUCTEMAMM YIIPABJIEHUS

PaccmoTpeHa OUHAMHKA NPOCTPAHCTBEHHOI'Q ABHM(EHHA caMoJieTa ¢ AehOpPMHPYEMBIMH CHCTEMaMK
yJpaBJEeHHA U NMOABHIKHLIMH BECKHMH IOBEPXHOCTAMN YNPABJICHUSA (anepousl, PYJib BBICOTBI H pPYJb
HampaBJieHysa) B CJIydae BHEIUHErO BBLIHYKIOCHRS B BHAE CEPHH WMIYNLCOB, JIEHCIBYIOLIHX HA CamoJerT
B KOHEYHOM MHTEDBAJIE BPEMEHH.

TIpumeHeHa IonHAast HENHHEHHaA CHCTEMA ypaBHEHHH IPOCTPaHCTBEHHOTO ABMMKEHHMS CaMOJeTA
COBMECTHO C YPaBHEHHAMY JBHIKEHUA SJIEPOHOB, PYJISI BbICOTHI U PYyJIsl HANPABJICHHS C YUETOM BHEIIHMX
BO3IEHCTRUI ABHO 3aBMCAILNX OT BPEMEHH.

Pagpaloraa nporpamMma IS YHCJIEHHOI'O MHTEIPHPOBAaHMsI ypaBHeHWMH meromom Pyure-Kyrra-
[unna.

ViccnenoBano BJIMSTHHE BHEIIHETO BBLINYYKACHHA, NPU YCTAHOBJIEHHLIX 3HAYEHMAX KoaddriueHTOB
YKECTKOCTH M 3aTyXaHHUA B CHCTEMAX YPABHEHMS!, Ha IWHAMHIKY NPOCTPAHCTBEHHOI'O ABHM(EHUA CaMoJIeTa.,
IpoBenen TaroKe UNCICHHBIA AHANN3 BIMAHMA >KECTKOCTH M 3aTYXaHUsI B CHCTEMax YIpaBIIEHH, a TaK-
YKE PE30HAHCHBIN aHaNn3 KoneOaHuil pynel » HX BAHAHUA Ha JHHAMIKY JBHIKEHHS CAaMOJIETa IpH BHELL-
HHUX BBbIHYYKIOEHHAX,

Summary

DYNAMICS OF NON-AUTONOMOUS SPATIAL MOTION OF AN AEROPLANE WITH
A DEFORMABLE CONTROL SYSTEM

Spatial-motion dynamics was studied of an aircraft with deformable controls and movable ponderable
control surfaces (ailerons, elevator and rudder) in the case of the external force in the form of pulses acting
upon the aircraft in a finite time interval.

A full nonlinear set of equations of the aircraft spatial motion was employed along with the equations
of motion of the ailerons, the elevator and the rudder on consideration of external actions explicitly time-
dependent. A program was prepared for numerical integration of the equations by the Runge-Kutt-Gill
method.

The effect was studied of the external force at fixed values of the rigidity and damping coefficients
in the control systems upon the spatial motion dynamics of the aircraft. A numerical analysis was also
performed of the effect of rigidity and damping in the control systems, as well as a resonance analysis of
vibrations of the control surfaces and of their effect upon the aircraft motion dynamics at external forces.

Praca zlozona w Redakcji dnia 12 lutego 1985 roku.



