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Rozpatrzono  przestrzenny  sterowany  i  niesterowany  zaburzony  ruch  samolotu  po
niesymetrycznym  zrzuceniu  ł adunków.

Wyznaczono  nieliniowy  ukł ad  równań  ruchu  samolotu  oraz  obliczono  warunki  po-
czą tkowe  w  momencie  zrzutu.

Uwzglę dniono  wpływ  momentów  giroskopowych wirują cych  mas  silnika na  dynamikę
ruchu  samolotu.

Przeprowadzono  na  EMC przykł adowe  obliczenia,  których  wyniki umoż liwiają   analizę
wpływu  zrzutu  ł adunków  na  dynamikę   ruchu  samolotu.

Wykaz  waż nych  oznaczeń

F  —c i ą g  silnika
g  —przyspieszen ie  ziemskie
I x,I y,I z,I xyiI xz,I yx  —  momenty  bezwł adnoś ci samolotu
70  —  biegunowy  m om ent  bezwł adnoś ci  wirują cych  mas  zespołu napę dowego
L  —m o m e nt  przechylają cy
Lam  —giroskopowy  moment  przechylają cy
L p  —  pochodna  m om en tu przechylają cego  wzglę dem  ką towej  prę dkoś ci przechylenia
U  —  pochodna  m om en tu przechylają cego  wzglę dem  ką towej  prę dkoś ci odchylenia
LP  —p o c h o d na momen tu przechylają cego  wzglę dem  ką ta  ś lizgu
L ó"  —  pochodna  momentu przechylają cego  wzglę dem  ką ta  wychylenia  steru  kierunku
L 6t-   —  pochodna  momen tu przechylają cego  wzglę dem  ką ta  wychylenia  lotek

m  —m a sa  samolotu
M  —m o m e nt  pochylają cy
Mbtt  —m om ent  pochylają cy  samolotu  bez  usterzenia

MGIR  —giroskopowy  moment  pochylają cy
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Mq  — p o c h o d ne  m o m e n tu  pochyla ją cego  wzglę dem  ką towej  p r ę dkoś ci  p o ch ylan ia

Ma  —p o c h o d na  m o m e n tu  pochylają cego  wzglę dem  p r ę dkoś ci  zm ian  k ą ta  n a t a r c ia
N  —m o m e nt  odchylają cy
NGIR  ' —gi r o sko p o wy  m o m e nt  odchylają cy
Np  —p o c h o d ne  m o m e n tu  odchylają cego  wzglę dem  p r ę dkoś ci  ką towej  p rzech ylen ia
Nr  —p o c h o d na  m o m e n tu  odchylają cego  wzglę dem  ką towej  p r ę dkoś ci  o d ch ylan ia
JV*  —p o c h o d na  m o m e n tu  odchylają cego  wzglę dem  k ą ta  ś lizgu
p  —p r ę d k o ść  k ą t owa  przechylan ia
Pxa  —o p ór  aerodyn am iczny
Pya  —s i ł a  boczna
Pza  —s i ł a  n o ś na
q  —p r ę d k o ść  k ą t o wa  poch ylan ia
r  —p r ę d k o ść  ką t owa  odchylan ia
V  —p r ę d k o ść  lo tu
a  —k ą t  n atarc ia  sam o lo tu
aa  — ką t  natarcia  usterzenia  poziomego
óH  — ką t  wychylen ia  steru  wysokoś ci
dL  — ką t  wychylen ia  lo tek
dv  —ką t  wychylenia  steru  kierunku
y  — ką t  pochylenia  toru  lotu
0  —ką t  pochylenia  samolotu
0  — ką t  przechylenia  samolotu
ę   — ką t zawarty  mię dzy  wektorem  cią gu  a podł uż ną  osią   kadł uba
Ą  —kąt  odchylenia  samolotu
a)  —prę dkość  ką towa  turbiny  silnika

1.  Sformuł owanie  problemu

Rozpatrzymy  przestrzenny,  zaburzony  ruch  samolotu  o napę dzie  odrzutowym.  Przyj-
miemy, że równania ruchu ś rodka masy  samolotu zapisane bę dą u ukł adzie współ rzę dnych
zwią zanych  z przepł ywem, zaś równania  ruchu  obrotowego  kadł uba  samolotu  wzglę dem
ś rodka  masy  dane bę dą  w ukł adzie współ rzę dnych zwią zanych  z samolotem  (rys. 1.  2).

Zał oż ymy, że samolot jest  brył ą.  Ukł ad  sterowania  samolotu jest  nieodkształ calny.
Dodatnie  zwroty  sił  i momentów  aerodynamicznych  dział ają cych  na  samolot  przyj-

miemy jak na rys. 2.
Równania ruchu  samolotu  przyjmiemy  w postaci  (por. [1], [2], [3], [4], [5],  [6]):

V  — {[Fcos{a.+(p)~  mg(sin(9cosa—cos@cos0sina)]cos/ J+

+mgcos&ń n&ń nP- Pxa}/ m  (1)

a = 9- (/ 7Cosa+ rsina)tg/ 9-   [Fsin(a+q>) +

,  +«J£(sin0sina~cos0cos<Z>cosa) + P.J/mKcosj5  (2)

/? =  Jpsina- rcosa-   {[Fcos(a+ c>)- »ig(sin0cosa  +

(3)



rzut osi  x  no  płaszczyznę  xq,ya

pfaszczyzno  poziomo  xg,y

począ tek uktadu  współrzę dnych
zwią zanego  z  samolotem

płaszczyzna  y,z

Rys.  1.

rzut  osi  xa  na  płaszczyznę  x,z

płaszczyzno  xQ,yo

począ tek  uktadu  współrzę dnych
zwią zanego  z  samolotem

2  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1—2/87

Rys.  2.

[171



18  Z .  DŻ YGADŁO,  K .  SlBILSKI

hp  -   iXy(q ~pr) -   / «(/  +pq) -   iyz(q2  -   r2)+

F+L Ł+L GIR  + Lsm  (4)

+pr(I x~I z)  =  M+M Ł+M F+M GIR  + Msm  (5)

h'r~I xy(p
2  -  q2) ~ 4*CP ~ ?r)  -   I yzQ  +pr)  +

+pq(I y  -   Tx) =  N+NŁ+N F+N OIX  +N sm  (6)

Równania  (1) -  (6) należy  uzupełnić równaniami zwią zków  kinematycznych:

Ą=  (rcos#+#sin<£)+tg6>  ­  (7)

0  ­  CCOS0—rsin0  (8)

0  = p+(q  sin $+rcos <P) tg6>  (9)

yg  =

+ w(sin® cos (Psiny—sin^cos)̂  ( ł l )

ża  =   - usin^+ ^cosfi'sin 'P+ H 'cosfi'cos^  (12)

gdzie:

u  -   Fcosacos/?  (13)

v  =  Fsin/9  (14)

w =  Psin a cos/?  (15)

Siły aerodynamiczne dane są   w  prę dkoś ciowym  układzie współ rzę dnych, przy  czym:

—  opór  aerodynamiczny

Pxa  =   Pxas+Pxau  (16)

Siła oporu samolotu Pxa,  została aproksymowana  w  nastę pują cy  sposób:
Pxas  =  ^o (M a)+ Ą (M a)c t+ 2̂(M a)a2+ ^ 3(M a)c t3  (17)

Współczynniki Ao—A3  są   funkcją   liczby  Macha i aproksymowano je  odcinkami  liniowo.

—  siła boczna

Pya  =   PP

yaP  + PyXdv  (18)

przy  czym  funkcje:

aproksymowane  były  odcinkami  liniowo
—  siła noś na  samolotu:

"ta   = =

(19)
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W  zakresie  nieliniowej  zmiany  Cz(a)  siłę noś ną  samolotu  aproksymowano  podpbnie jak

siłę  oporu.
Siła  noś na  usterzenia  PzH  liczona  była  z  zależ noś ci

(20)

przy  czym

aH  =  a + a:„- s  (21)

azH  —kąt  zaklinowania  statecznika
e =  e0 — e"«H — kąt  odchylenia  strug  na stateczniku  poziomym

Momenty  aerodynamiczne  L, M, N  (rys. 2)  samolotu  liczone  były  dla  okreś lonego
poł oż enia  ś rodka  masy  „gł adkiego"  samolotu,  przy  czym:

L  = Lfip + Lfp + Ur+L^ÓL+L^óy  (22)

M  = Miu(cc,  Ma) +  M"q + M«a - 1„ PItl  (23)

N  =  W/ 9+Npp+N rr+N d><d L+N^dy  (24)

Pochodne  aerodynamiczne  LP, L P ... NSL, Nóy,  bę dą ce  funkjami  liczby  Macha  aproksy-
mowano  odcinkami  liniowo.

Podwieszenie ł adunków powoduje  przemieszczenie  ś rodka  masy  samolotu.  Szczególnie
duże  przemieszczenie  ś rodka  masy  nastę puje  po  niesymetrycznym  zrzucie  ł adunków.
Zał óż my,  że przemieszczenie  ś rodka  masy  dane  jest  wektorem

R=  [Axsm,  Aysm,  Azsmy

Spowoduje  ono pojawienie  się  dodatkowych  momentów.

Msm  =  R x T =   [L sm, Mm>  Nsmf  (25)
gdzie:

T  -   [—(Pxa  cos a cos / 5+Pya cos a sin/ 9+Pza sin a),

-   (Pxa cos § sin a -   Pya  sin a sin / ?—Pza cos a)]T

Moment  pochodzą cy  od cią gu  liczymy  z  zależ noś ci:

LF  =  Fsinq)yF  (26)

MF  =  Fcosyzp  + Fsimpxp  (27)

NF  =   - P c o s9 jF  (28)

• ^ F S J F )̂ — współ rzę dne  punktu  przył oż enia  siły  cią gu.
Momenty  aerodynamiczne pochodzą ce od siły  oporu  z- tego  ł adunku liczymy  z zależ-

noś ci:

At ,  =   - PxaLiSinOCCOSpyLt + PxaLiSinflZL!  (29)

M Ł l  =   - P^aijCosacoSiSz^+ P^^smacos/ Sxz.,  (30)

NŁ l  =   - PxaŁ ,siu/ Sxz.,+ POTŁ |SmacoSj9y£,  (31)

Wektor  J1? ,̂ =  [̂ z,,, jz,,  Z Ł , ]T  okreś la  poł oż enie  »- tego  ł adunku w  stosunku  do  ś rodka
masy  ukł adu samolot—ł adunek.

2*
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Moment giroskopowy  od wirują cych  mas  silnika  liczymy  z  zależ noś ci:

(32)
gdzie

<o  =   [wcos<p,  0,  — a>sin<p]T

Q  =   [p,  q,  rf

2.  Ustalenie warunków począ tkowych oraz warunków równowagi po  zrzucie ładunków

Przyjmiemy,  że przed zrzutem ł adunków samolot  poruszał  się   ruchem  krzywoliniowym
w  płaszczyź nie  symetrii  lub  wykonywał   ustalony  zakrę t.

W przypadku  lotu w płaszczyź nie symetrii zakł adamy, że w chwili  zrzutu ruch odbywał
się   ze  współczynnikami  przecią ż enia:

—  normalnego  do  toru  lotu  nza,

—  stycznego  do  toru  lotu  nxa.
Ponadto  przyjmiemy,  ż e:

nya  =  0,  a  =  0,  /9 =  0,  "  <P =  0

Przy  powyż szych  założ eniach  moż na  przyją ć,  ż e:

V  =  nxag  (33)

qa  =  q  =  ~ -   (34)

i  -   -   nj^~  (35)

2.1. Warunki  równowagi  samolotu w płaszczyź nie symetrii. Równania równowagi  sił   zapiszemy
w  postaci:

mgnxa  =   Fcos(a+(p)~mgsinya—Pxa  (36)

Pya =   0  (37)

—mgnza  =   - Fsm(a+<p)+mgcosya—Pza  (38)

Równania  równowagi  momentów  przyjmą   postać:

L+L F+L Ł+L GIR+L sm  =   0  (39)

M+M F  + MŁ + MGIR  + Msm  =   I sq  (40)

N+NF+N Ł+N GIR+N sm  =  0  (41)

W  tym  przypadku  LGIR  =  MGIR  =  0  (p  =  r  -   0),  zaś  NGiR  =   Ioooqcosy  =

=   I 0a>cos<p—~-

Po  pomnoż eniu równania  (36) przez  cos(a+ c>),  zaś  równania  (38)  przez  —sin(a+ 9?)
i  po  dodaniu  tych  równań  stronami  otrzymamy:

F  =  P; c acos(a+ <p)- Pzasin(a+ <p) + mg[sin(a+ 93)(n.,B+ cosya)+

)]  (42)
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Pz f lcos(a + 95)+Pxa sin(a +  y) -  mg[cos(a. + <p) (nia+cos  ya) +

~ sin (a + 95)(«xa + sinya)]  = 0  (43)

Równanie  (43) rozwią zujemy  metodą   bisekcji.
N a  podstawie  (40)  i  (23)  otrzymujemy  nastę pują ce  zależ noś ci:

L+M sm]
J

[M+I,^\   +M F+M L+M sm] (44)

Ką ty  wychylenia  steru  kierunku,  lotek i ką t ś lizgu wyliczymy z ukł adu równań

Pfip = 0  (45)

=  ~(LŁ+L F+L m)  (46)

=  - \NŁ+N F+N sm  +I Q0COSf^j  (47)

Rozwią zując  ukł ad  równań  (45) -  (47)  otrzymamy:

(48)

(49)

2.2. Warunki  równowagi w zakrę cie. W prawidł owym  zakrę cie  samolot  przechyla  się   tak,
aby  skł adowa siły noś nej w kierunku  ś rodka  obrotu równoważ yła  siły odś rodkowe.  Rów-
nania  równowagi  sił  mają   postać:

F=Pxa  (51)

mg  = Pzacos0  (52)

' ^ -   =  Pxasin$  (53)

W  równaniach  (51) -  (53)  przyję liś my,  że cią g  skierowany  jest  zgodnie  z kierunkiem
lotu  oraz  pominę liś my  Pya,  gdyż Pya  <̂  Pza.  Rozwią zując  te równania  otrzymamy:

2mgnza  Cz0

a = (54)

[Cxs(a,  Ma) +  CxŁ]  (55)



22  Z .  DŻ YGADŁO, K .  SlBILSKl

Wektor  prę dkoś ci  ką towej  samolotu  ma nastę pują ce  skł adowe:

P = 0  (56)

„̂   8  <~ l

q  '  V  nr„

r- y^—f-   (58)
Stą d:

(59)

MGiR  —  - / o W y - —"  COSC>  (60)

s  n2  - 1
(61)

Równania  równowagi  momentów  mają   postać:

-   (lz- Iy)qr- Lsm  (62)

- / „ ł - 2  (63).

„   = I xzqr  (64)

Pomijając  człony  z 7M otrzymamy  nastę pują ce  rozwią zania  równań  (62 -  (64)

s  I / K 2  - 1
+  MF  +  ML  + Msm  ~ I o co -f

" z a

)

3.  Przykładowe  wyniki  obliczeń,  wnioski

Numeryczne  obliczenia  przeprowadzono  dla  samolotu  TS  11  „ Iskra".  Rozwią zano
lot niesterowany, gdy cią g  silnika i ką ty  wychylenia  sterów  i lotek są  stałe i mają   wartoś ci
wyliczone  z  warunków  równowagi  przed  zrzutem  oraz  lot sterowany.  Przeanalizowano
także  wpływ  momentów  giroskopowycli  wirują cych  mas silnika  na przebieg  rozwią zań
oraz  lot sterowany  w/g funkcji  (rys.  3).
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t,  t

Rys.  3.

N a  rys.  4  przedstawiono  przykł adowe  rozwią zanie  obrazują ce  wpływ  momentów
giroskopowych  na dynamikę  ruchu samolotu. Analiza  rozwią zań wykazuje, że w badanym
zakresie  prę dkoś ci  lotu  wpływ  ten jest  niewielki.

- 4

- 8

- 12

- 16

- 20

- 24b

lot  sterowany
I xo= 0[kgm2]

I x0= 1,62[kgmz]

rv 0,1
V
T  =- 10°

N a  rys.  5  i  6  przedstawiono  przebieg  niektórych  parametrów  lotu  przy  założ eniu, że
niesymetryczny  zrzut  ł adunków  nastą pił   w  warunkach  symetrycznego,  prostoliniowego
lotu  bez  przecią ż eń.  W  przypadku  braku  reakcji  pilota  samolot zaczyna  silnie  przechylać
się   na  skrzydło  pod  którym  pozostał  ł adunek.
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Ma

1.0 -   250

[m/s
1
lot  sterowany
lot  nie5terowany  n z a

J I L

10 12  t[s]

Prę dkość  samolotu  wzrasta,  przecią ż enie  normalne  przez  pierwsze  10  sek.  maleje
osią gając  wartość  - 0.2,  a  nastę pnie  wzrasta.  Przyję cie  reakcji  pilota  w  postaci  funkcji
przedstawionej  na  rys.  3  powoduje  znaczne  zmniejszenie  pochylenia  samolotu,  ką t  prze-
chylenia ustala  się   i wynosi  ok.  —18°.  Samolot leci  z przechyłem na skrzydło, pod  którym
nie  ma  ł adunków.
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Rysunki  7  i  8  przedstawiają   przebieg  zmian  niektórych  parametrów  lotu  po  zrzucie
w  warunkach  lotu  krzywoliniowego  w  płaszczyź nie  symetrii.  Podobnie  jak  poprzednio
samolot  w  przypadku  braku  reakcji  pilota  przechodzi  w  strome  nurkowanie  z  jedno-

lot  sterowany
lot  niesterowany



i r r i  r

nm=2.2
—  lot  sterowany

lot  niesterowany

lot  sterowany
lot  niesterowany

10 12  tlsl

Rys.  10.

[26]
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czesnym  obrotem wzdłuż osi  podł uż nej.  Wartość  współczynnika przecią ż enia normalnego
osią ga  maksimum  po 10  sek.

Zastosowanie  sterowania  powoduje  znaczne  zmniejszenie  przechylenia  samolotu
oraz  zmniejszenie  współ czynnika  przecią ż enia.

Rysunki  9, 10,  11 przedstawiają   zachowanie się  samolotu po niesymetrycznym  zrzucie
ł adunków  w czasie  wykonywania  zakrę tu.  Jest  to najbardziej  niebezpieczny  z  rozpatry-
wanych  przypadków.

Vrrb
Imls)

230-

lot sterowany
lot  niesterowany

.1.  I  ;  ,
8  10  12  t[ s

Rys.  11.

W  przypadku  braku  reakcji  pilota ką t natarcia wzrasta  do wartoś ci  bliskiej  krytycznej
(a  X  14°),  współ czynnik  przecią ż enia  wzrasta  po  11 sek.  do wartoś ci  nza =  5.5, zaś  ką t
przechylenia ustala się  i po 8 sek. wynosi 360°, ką t  pochylenia samolotu wynosi ok.  - 75°.
Oznacza  to, że samolot  przechodzi  do nurkowania.

Przyję cie  sterowania powoduje  wyjś cie samolotu z zakrę tu i przechylenia się  na skrzydło
pod  którym  nie ma  ł adunku, z jednoczesnym  przejś ciem  do  lotu pochyłego. Ką t natarcia
w  locie  sterowanym  w począ tkowej  fazie  lotu  spada  do  ok.  — 5°, a nastę pnie  wzrasta.
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P  e  3  IO  M  e

BJIHflHH E  CBPOCA  rP Y30B  HA  flHHAMHKY   I IPOCTPAH CTBEH H OrO
CAMOJIETA

B  paSoTe  pacciwaipHBaeTCH  npocTpaHCTBeHHoc ynpaBJineMoe  H HeynpaBjraeMoe  Bo3iwymeHHoe

>KeHHe  caMoneTa  nocne  cSpoca  rpy30B.

IIpHMeHeHa nojiHaH iieJiHHetłHaH cHCTeMa ypaBHenHii nBUwemra  vs.  onpeflenenbi  naiajiBHMe

nocjie  c6poca  rpy30B.

Pa3pa6oTana  n p o rpa M M a  A- ni  pacHMOB  na  3 B M ,  Hcnonb3yH  MeTOfl  MHcneHHoro HHTerpnpoBanna

nfl;  pacqeToB fluHaMHKH npocTpaHCTBeiiHoro

H 3  aHajiH3a  BO3MymeHHoro flBH>KenHn CAejiaHbi  BBIBOAŁI J  KacaioinHecH  BjnwHHn  c6poca  rpy30B

Ha  HHnajwHKy  nojieTa  caiwoJieTa.

S u m m a ry

THE  EFFECT  OF DROPPED LOADS  ON THE DYNAMIC S  OF  SPATIAL  MOTION OF  AN
AEROPLANE

Dynamics  of  spatial  controlled  and  uncontrolled  motion  of  an  aeroplane  is  considered  after  release
of  loads.

Complete nonlinear set of equations of motion is applied  and  initial conditions of motion of  the aero-
plane  after  the  drop  of  loads  are  determined.

A  program  for  numerical  integration  of  the  equations  of  motion  is  developed  making  use  of  the
Runge- Kutta- Gill  method.

A  series  of  calculations  have been  performed.  Their  results  demonstrate  the effect  of  the release of
loads  on  the  motion  of  an  aeroplane.

Praca  wpłynę ła  do  Redakcji  dnia  24  czerwca  1986  roku.


