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

Wyznaczono nieliniowy ukfad réwnan ruchu samolotu oraz obliczono warunki po-
czatkowe w momencie zrzutu.

Uwzgledniono wplyw momentéw giroskopowych wirnjacych mas silnika na dynamike
ruchu samolotu.

Przeprowadzono na EMC przykladowe obliczenia, ktérych wyniki umozliwiaja analize
wplywu zrzutu ladunkéw na dynamike ruchu samolotu.

Wykaz wainych oznaczen

F — ciag silnika

g — przyspieszenie ziemskie

I, 1, I, Ly, I.;, I,, — momenty bezwladnosci samolotu

I, — biegunowy moment bezwladnosci w1rujqcych mas zespolu nap@dowego

L — moment przechylajacy

L¢ir — giroskopowy moment przechylajacy

LP  — pochodna momentu przechylajacego wzgledem katowej predkosci przechylenia
L"  — pochodna momentu przechylajacego wzgledem katowej predkosci odchylenia
L —pochodna momentu przechylajacego wzgledem kata §lizgu

L%  — pochodna momentu przechylajacego wzgledem kata wychylenia steru kierunku
I% — pochodna momentu przechylajacego wzgledem kqta wychylenia lotek

m — masa samolotu

M  — moment pochylajacy

M,, — moment pochylajacy samolotu bez usterzenia

Mg — giroskopowy moment pochylajacy
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M? — pochodne momentu pochylajacego wzgledem katowej predkosci pochylania

M* pochodna momentu pochylajacego wzgledem predkosdci zmian kata natarcia
N — moment odchylajacy
"Ngrr "— giroskopowy moment odchylajacy
NP — pochodne momentu odchylajacego wzgledem predkosci katowej przechylenia
- N* —pochodna momentu odchylajgcego wzgledem katowej predkoéci odchylania
N? —pochodna momentu odchylajacego wzgledem kata §lizgu
P — predkoéé katowa przechylania
an — op6r aerodypamiczny
P,, —sila boczna
P,, —sila nosna

q — predkos$é katowa pochylania

r — predko$¢ katowa odchylania

vV — predkosé lotu

o — kat natarcia samolotu

— kat natarcia usterzenia poziomego
— kat wychylenia steru wysokosci

— kat wychylenia lotek

— kat wychylenia steru kierunku

— kat pochylenia toru lotu -

— kat pochylenia samolotu

— kat przechylenia samolotu

— kat zawarty miedzy wektorem ciggu a podtuzna osig kadtuba
— kat odchylenia samolotu ‘
— predko$¢ katowa turbiny silnika

S S BN e g

1. Sformulowanie problemu

Rozpatrzymy przestrzenny, zaburzony ruch samolotu o napedzie odrzutowym. Przyj-
miemy, Zze rownania ruchu §rodka masy samolotu zapisane beda u uktadzie wspétrzednych
zwigzanych z przeplywem, za§ réwnania ruchi obrotowego kadluba samolotu wzgledem
$rodka masy dane bgdg w ukiadzie wspétrzgdnych zwigzanych z samolotem (rys. 1. 2).

Zatozymy, ze samolot jest bryta. Uklad sterowania samolotu jest nieodksztatcalny.

Dodatnie zwroty sit i momentéw aerodynamicznych dzialajacych na samolot przyj-
miemy jak na rys. 2.

Réwnania ruchu samolotu przyjmiemy w postaci (por. [1], [2], [3], [4], [5], [6]):
V = {[Fcos(a+p)— mg(sin@coso —cos@cos Psin a)]cos f+

+mgcos@sin@sin f— P} /m ®
@ = g—(pcosa+rsina)tgf— [Fsin(a+ )+ _
+mg(sin@sin a~cos@cos Dcos )+ P_,] /mV cos B )]

B = psina—rcoso— {[Fcos(a+ ) —mg(sin® cos o+ _
—cos®cos Psin )]sin f— mgcos@sinBcos f+ P, }mV 3
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Zwigzanego z samololem

ptaszezyzna v,z

pionowa i

‘Rys. 1.

rzut osi xg na plaszczyzne x.z
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Ixﬁ—lxy(q_'pr) _Ixz(;' +PQ)_1yz(q2 _r2) +

4gr(l,~1L) = L+ Lg+Le+ Lo+ Lm ©)
1, —L(b+q) = Ii.(r* = p*)— L. (F— pg) +
+pr(l,—1,) = M+Mp+Mp+ Mgrp+ Mg, )
Lir—Ly(p* = q%) ~ L..(p~qr) — 1,4 +pr)+
+pq(l,— 1) = N+Ng+Ng+Ngir+ Nom (6)
Réwnania (1) - (6) nalezy uzupetni¢ réwnaniami zwigzkow kinematycznych: )
¥ = (rcos®@+gsin @) +tgO : )
O = gcos®—rsin®@ - (8
& = p+(gsin®+rcos D) tg@ ) ®
x, = ucos@siny+v(sin@sinPcos y — cos Dsiny) +
+w(sin®cos P cos p+sin Psinyp) (10)
¥s = ucos@sinp+2(sin@sin Psinyp+ cosDeosy) +
+ w(sin® cos Psiny —sin P cosy) _ {n
z, = —usin® +vcos@sin®+ wcos@cos D (1Y)
gdzie:
- u = Vcosacosf (13)
- o= Vsinf 14)
w = Vsinacosf (15)

Sily aerodynamiczne dane sa w predkosciowym ukladzie wspolrzednych, przy czym:
— -opor aerodynamiczny

an = an:+ank (16)
Sita oporu samolotu P,,, zostala aproksymowana w nastepujacy sposéb:
P = Ao(Ma)+4,(Ma)a+ 4,(Ma)a® + 43(Ma)a® (17)

Wspolezynniki 4, — 45 sa funkcja liczby Macha i aproksymowano je odcinkami liniowo.
— sifa boczna

P, = Pi,B+ P35, (18)
przy czym funkcje:
P, = fi(Ma), P} = f,(Ma)

aproksymowane byly odcinkami liniowo
— sila no$na samolotu:

Pza = Pzabu+PzH
Prase = Pyo(Ma)+ PX(Ma) o 19)
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W zakresie nieliniowej zmiany C.(e) silg nos$na samolotu aproksymowano podobnie jak

site oporu.
Sila no$na usterzenia P,y liczona byla z zaleznosci
P.y = P&oy+ Pigoy (20)
przy czym
O = 0+ 0.g—¢& 21

o,y — kat zaklinowania statecznika
£ = go— &%y — kgt odchylenia strug na stateczniku poziomym

Momenty aerodynamiczne L, M, N (rys. 2) samolotu liczone byly dla okreslonego
polozenia $rodka masy ,,gladkiego” samolotu, przy czym:

L =LPB+LPp+Lir+ L6, + L%, (22)
M = My (a, Ma)+ MG+ M*&—1, P, (23)
N = Nﬂﬂ+NPp+N’r+Nal,6L+N§V6V . (24)

Pochodne aerodynamiczne Lf, LP ... N°, N%v, bedace funkjami liczby Macha aproksy-
mowano odcinkami liniowo. _ _
Podwieszenie tadunkéw powoduje przemieszczenie §rodka masy samolotu. Szczegdlnie
duze przemieszczenie Srodka masy nastgpuje po niesymetrycznym zrzucie tadunkdw.
Zalézmy, ze przemieszczenie Srodka masy dane jest wektorem
R = [Axsm > Aysm’ Azsm]T
Spowoduje ono pojawienie si¢ dodatkowych momentow.
Msm =RxT = [Lsm’ Msm’ ]Vsm]T (25)
gdzie: _
T = [—(P,.cos0c0o8f+P,,cosasinfi+ P,,sina),
(Pxasinf+ Py,c088),
~ (Pcosfsine— P sinasin g —P,,cos )]’

Moment pochodzacy od ciggu liczymy z zaleznosci:

Mg = Fcospzp+ Fsingxp (27)
Np = —Fcosoyg (28)

Xr, Yr, Zr — Wspolrzedne punktu przylozenia sily ciagu.
Momenty aerodynamiczne pochodzace od sily oporu i-tego tadunku liczymy z zalez-
nosci:

Ly, = —Pyap,Sinacos fye,+ PeariSinfize, ()
Mg, = — Pyar;CO80COS fzr, + Pyar,Sin acos fxy, (30)
Np, = —PoapSinfixg, + Pygz,sinocos fyr, o @31

Wektor Ry, = [x1,, yr,, z£,]7 okrefla polozenie i-tego ladunku w stosunku do $rodka
masy ukladu samolot—tadunek.

2%



20 : Z. DzyGgapro, K. SIBILSKI

Moment giroskopowy od wirujacych mas silnika liczymy z zaleznosci:

MGIR = Io(l)XQ (32)
gdzie
o = [wcosg, 0, —wsing]”

= [p,q, "

2. Ustalenie warunkéw poczatkowych oraz warunkéw réwnowagi po zrzucie ladunkéw

Przyjmiemy, ze przed zrzutem tadunkdéw samolot poruszat si¢ ruchem krzywoliniowym
w plaszezyZnie symetrii lub wykonywal ustalony zakret. '

W przypadku lotu w plaszczyznie symetrii zakladamy, Zze w chwili zrzutu ruch odbywal
si¢ ze wspodlczynnikami przecigZenia:

— normalnego do toru lotu n,,,

— stycznego do toru lotu n,,.
Ponadto przyjmiemy, Ze:

ne=0, &=0, f=0 &=0
Przy powyzszych zaloZeniach mozna przyjaé, Ze:

I} = Nxa8 (33)
nzag

qa = q = V : (34)

. Ryalzag?

q= - “ypr _ (35)

2.1. Warunki réwnowagi samolotu w plaszezyznie symetrii. ROwnania rownowagi sit zapiszemy
w postaci:

mgn.., = Fcos(a+ @) —mgsiny,— P, (36)
P,,=0 37
—mgn,, = —Fsin(a+¢@)+mgcosy,~ P, (38)

Rdéwnania rownowagi momentdw przyjma postaé:
L+Lp+Li+Log+Lom =0 (39)
M+ Me+ Mot Mo+ My = 1, | (40)
N+Np+Np+Ngir+Nyy = 0 ' (41)
W tym przypadku Lo = Mgr =0 (p=r=0), za§ Nggr = Lyogcosp =

= Lywcosg n;;g

Po pomnozeniu réwnania (36) przez cos (x+¢), za$ rébwnania (38) przez —sin(a+p)
i po dodaniu tych réwnan stronami otrzymamy: '

F = P,cos(o-+@)— P sin(a+ @)+ mglsin(a @) (n_,+cosy,) +
+¢08(0r+ @) (g + 5I0Y,)] (42)
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P408(ct+ @) + Pxosin(e+ @) — mg[cos(a+ @) (n+cos y,)+
—sin(a+ @) (n+siny)] = 0 - (43)

Réwnanie (43) rozwiazujemy metoda bisekcji.
Na podstawie (40) i (23) otrzymujemy nastg¢pujace zaleznosci:

bn =1 Pdﬂ [Mbu(a M) — Ly P oy + 228 (M‘f+1 s, ) +MF+ML+MM] 4
Katy wychylenia steru kierunku, lotek i kat §lizgu wyliczymy z ukladu réwnan

Py%v 8, + PR =0 (45)

L6L6L+L8V(Sv+Lﬂﬂ = - (LL+ LI-‘+Lsm) (46)

Novd, + N3, +N°f = —(NL+NF+NS,,,+Iowcos¢ ";‘5) @

' Rozwiazujac vklad réwnan (45) - (47) otrzymamy:

sm

P v
(Le+Le+ Ly (N"V ---P—Nﬁ)

dy
) o)
y

6[. =
P s P¥ )
T8 o, Ly \_ a6 y 1B
L L(N Pﬁ ) N (L v— P 0
(48)
L”L(NL+NF+NS,,,+Ioa)COS(p ;g) ~N°(Lp+Lg+ Ly
oy = o - 49)
oL | Nov — f»ﬁﬁ — Nor| o P L8
E PE =
Pl
p=- _P',g‘év ' (50)

2.2. Warunki réwnowagi w zakrecie. W prawidlowym zakrecie samolot przechyla si¢ tak,
aby skladowa sily noénej w kierunku §rodka obrotu réwnowazyla sity odsrodkowe. Réw-
pania rownowagi sit maja postaé:

F=P, Q)
mg = P,cos® (52)

2
IV psind (53)

s
W réwnaniach (51) - (53) przyjeliSmy, ze cigg skierowany jest zgodnie z kierunkiem
lotu oraz pomingliémy Py, gdyz Py, € P,,. Rozwiazujac te réwnania otrzymamy:
ngnza CzO

o = ——QSVZC: —_— C;‘ ’ (54)

F= %QSVZ[C“(OL, Ma)+ Cut] , (55)
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Wektor predkosci katowej samolotu ma nastgpujace skladowe:
=0

Stad:

g n;za"'l
Ngir = Ipw = ———cos
GIR o vV n, @

Réwnania rownowagi momentow maja postac:

.LGL6L+L6V(SV+L'.I'+LG]R == (Iz'_Iy)qr—Lsm .

My (ot, Ma)— Iy [Py (o, Ma)+ P25 85]+
+qu+ML+MF+MGIR+Msm = "'I.wczr2
NﬁLaL+N6V6V+Nrr+NGIR+Nsm = Iy qr

Pomijajac czlony z 1., otrzymamy nastgpujace rozwigzania rownan (62 - (64)

1 g M=
bt = gy | Mot M&) ~ o P = )+ 9.5 P22~

Ia P2

+MF+ML+MS,,,—Iow£‘/———sin<p]

nZ—1
Mia

vV

. n2,—1 n?,—1 nZ,—1
N""(L’+Iowsmtp)—‘lg;l/———~L"V(N’% L’# +Iow% -

za

za

+

cos qo)

61‘ — za

TNy - NOLT 8v
2

1]
Niq ) vV Nyq

Qo
S
i

n—1

nza

2 — —
L N'%K”z—“—lu wl Mcosq)) N"L(Lf+10wsin¢)£Vl/———

1oLy . NoLT 8y

3. Przykladowe wyniki obliczen, wnioski

Lo — NoLLbv

(56)

(57

(38)

(59)

(60)

- (61)

(62)

(63) .

(64)

(65)

(66)

(67)

Numeryczne obliczenia przeprowadzono dla samolotu TS 11 ,Iskra”. Rozwigzano
lot niesterowany, gdy ciag silnika i katy wychylenia steréw i lotek sa stale i maja wartosci
wyliczone z warunkéw réwnowagi przed zrzutem oraz lot sterowany. Przeanalizowano
takZe wplyw momentéw giroskopowych wirujacych mas silnika na przebieg rozwigzan

oraz lot sterowany w/g funkcji (rys. 3).
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Rys. 3.

Na rys. 4 przedstawiono przykladowe rozwiazanie obrazujace wplyw momentéw
giroskopowych na dynamike ruchu samolotu. Analiza rozwigzan wykazuje, ze w badanym
zakresie predkosci lotu wplyw ten jest niewielki.

8,0.001°) T T 1 I T
16 % _ : n
\ lot sterowany
12 ——1,=0 [kgm?] -
—,o=1,62 [kgm?]
8 N 01 -
N3
=-10°
! d -

Rys. 4,

Na rys. 51 6 przedstawiono przebieg niektérych parametréw lotu przy zaloZeniu, Ze
niesymetryczny zrzut ladunkOw nastapit w warunkach symetrycznego, prostoliniowego
lotu bez przeciazen. W przypadku braku reakcji pilota samolot zaczyna silnie przechylaé
si¢ na skrzydto pod ktérym pozostat ladunek.
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Predko$é samolotu wzrasta, przeciazenie normalne przez pierwsze 10 sek. maleje
osiagajac wartos¢ —0.2, a nast@pnie'wzras‘ta. Przyjecie reakcji pilota w postaci funkeji
przedstawionej na rys. 3 powoduje znaczne zmniejszenie pochylenia samolotu, kat prze-
chylenia ustala si¢ i wynosi ok. —18°. Samolot leci z przechytem na skrzydto, pod ktérym
nie ma ladunkdw.
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Rysunki 7 i 8 przedstawiajq przebieg zmian niektérych parametréw lotu po zrzucie
w warunkach lotu krzywoliniowego w plaszczyZnie symetrii. Podobnie jak poprzednio
samolot w przypadku braku reakcji pilota przechodzi w strome nurkowanie z jedno-

=
=

14

12

10

08

05

04

02

fo,]
T

8,0

i}
L00[-
360_
320
260
200
200~

160 -

r T

¥=-10°
Ng=01
Ny=3

~—= lol sterowany
lot niesterawany

23 /)

T =~10°
Nu=0,1
Nzo= 3

~——lot sterowany
lot niesterowany




y=0°

12 D=60°"
Nm=2.2 J
10 ——— lot sterowany
) lot niesterowany
8 -
o |
-1 A
I |
iy
A Ay L ﬁ Ay
TIRNE =\
l’) | \\ | \ 'l ‘V v
-2 l! Jov &n -
]
LN i
-6 I ! I !
2 4 6 8 10 12ts
Rys. 9.
d.e 1 T T '
[°]
T=0 - _
BO“ ®=60
/\ Ny=2.2
801~ \ ——— lot sterowany ]
\‘ —— ot niesterowany
w0 T
i ®/10
201- |
0
_20—
-0
_60._
-80|--




WPLYW ZRZUTU LADUNKOW... 27

czesnym obrotem wzdhuz osi podiuznej. Wartos¢ wspdlczynnika przecigZzenia normalnego
osiaga maksimum po 10 sek.

Zastosowanie sterowania powoduje znaczne zmniejszenie przechylenia samolotu
oraz zmuniejszenie wspoétczynnika przecigzenia.

Rysunki 9, 10, 11 przedstawiaja zachowanie si¢ samolotu po niesymetrycznym zrzucie
tadunkéw w czasie wykonywania zakretu. Jest to najbardziej niebezpieczny z rozpatry-
wanych przypadkow. :

V
fm/s]
250,

240

230

220 3 f‘
200 2

2000 el

ool o\ e
o NN—
1
80— -1~ 1§ / -
| —~—— ot sterowany
170 -2k lot niesterowany
160 -3 - | | | |

|
2 4 6 8 10 12 tis
Rys. 11.

W przypadku braku reakcji pilota kat natarcia wzrasta do wartosci bliskiej krytycznej
(o = 14°), wspdlczynnik przeciazenia wzrasta po 11 sek. do wartodci n,, = 5.5, zas kat
przechylenia ustala sie i po 8 sek. wynosi 360°, kat pochylenia samolotu wynosi ok. —75°.
Oznacza to, ze samolot przechodzi do nurkowania.

Przyjecie sterowania powoduje wyjécie samolotu z zakrgtu 1 przechylenia si¢ na skrzydio
pod ktérym nie ma tadunku, z jednoczesnym przejéciem do lotu pochylego. Kat natarcia
w locie sterowanym w poczatkowej fazie lotu spada do ok. —5°, a nastgpnie wzrasta,
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Pesome

BJIMSIHHE CEPOCA I'PY30B HA THHAMUPKY NTIPOCTPAHCTBEHHOI'O
IBIDKEHUS CAMOJIETA

B pabore paccMaTpHBaeTCA NPOCTPAHCTBEHHOE YIPABIISIEMOE M HEYNMPABJIAEMOe BOSMYILUCHHOE BH-
WeHUe camonéra mocie cOpoca rpy30RB.

TIpumeneHa noNMHAA HeJIMHEHRHAsT CHCTEM YPABHEHN NABIKEHHS H ONpeAeNICHbI HAYAIEHBIE YCIOBHS
JBHOKEHHA ITocKe cOpoca rpy3oB.

PaspaBorana npolrpamma [UIA pacueToB HAa DBM, HCHONB3yss METON UHCIIEHHOTO HHTETPHMPOBAHHA
Pynre-Kyrra-Tina,

IIpoBemes psim pacyeToB INMHAMMKH NPOCTPAHCTBEHHOIO HBIMKEHMA.

U3 ananusa BOSMYIUEHHOIO ABMIKCHHMS CHEJaHbl BLIBOHBI, KacalOINeCH BIHAHMS cOpOCa IpY3oB
Ha JIMHAMHKY MONETA CaMoJIeTa.

'Summary

THE EFFECT OF DROPPED LOADS ON THE DYNAMICS 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 wplynela do Redakcji dnia 24 czerwca 1986 roku.



