
MECHANIK A
TEORETYCZN A
I   STOSOWANA

1/2,  25,  1987

SYSTEM   SYMULACJ I   TRENAŻ ERA  LOTU ,  NAPROWADZANI A
I   WALK I   POWIETRZNE J  SAMOLOT U

JERZY  MARYNIA K

Instytut  Techniki  Lotniczej
i  Mechaniki Stosowane)  PW

W  opracowaniu przedstawiono  ogólną   koncepcje  symulatora  lotu  samolotu, niszczenia
celów  naziemnych,  uż ycia  broni:  strzeleckiej,  rakietowej  i  bomb  samolotu  oraz  walki
powietrznej  z aktywnym  przeciwnikiem.  D la  tak  przedstawionego  modelu  koncepcyjnego
opracowano  schematy  blokowe  samolotu  trenaż era,  samolotu  przeciwnika,  rakiety,
bomby  i  pocisku  z  uwzglę dnieniem  wszelkich  sprzę ż eń.  Opracowano  ogólny —  uniwer-
salny model samolotu w dowolnie usytuowanym, zwią zanym  sztywno z samolotem układem
odniesienia  odpowiadają cy  przyję tym  założ eniom  systemu.

1.  Ogólny  model  systemu  symulatora

Przy  budowie  modelu  fizycznego  symulacji:  naprowadzania  samolotu  +  lot  samolotu
(trenaż era)  +  lot samolotu przeciwnika  +  odpalenie i lot rakiety zwalczają cej  przeciwnika,
uż ycie broni strzeleckiej,  zał oż ono, że ruch odbywa  się   w  przestrzeni  0NxNyNzN  naprowa-
dzania  dowodzenia  N- D  zwią zanej  z  ś ciś le  okreś lonym  punktem  na  Ziemi, rys.  1+ 9.
W przyję tej  przestrzeni  porusza  się   dowolnym  ruchem  sterowany  automatycznie  kompu-
terem  samolot  przeciwnika  P  (rys.  1)  o  zadanych  przez  instruktora  własnoś ciach:
geometrycznych,  aerodynamicznych,  masowych,  dynamicznych,  bojowych  i  agresywnoś ci
w zależ noś ci  od  decyzji  kontrolera- instruktora  K- I.

W  przestrzeni  N- D  porusza  się   samolot- trenaż er  S  (rys.  1)  sterowany  przez  pilota-
człowieka.  Posiada  moż liwość  symulacji  dowolnych  stanów  lotu:  start,  lot, walka,  lą do-
wanie.  Pilot  posiada  moż liwość  symulacji  uż ycia  uzbrojenia  pokładowego  i  ś ledzenia
skutków  np.  odpalania  rakiety  samonaprowadzanej  R,  uzbrojenia  strzeleckiego  PC,
zrzutu  bomb  B  (rys.  1).

Pokazaną  na rys.  1 ogólną   koncepcję  systemu: samolot  + rakieta  +  przeciwnik  + bom-
ba  +  pocisk  przedstawiono  na  schemacie  blokowym  rys.  2.  Na  Rys.  2  przedstawiono
poszczególne  bloki  i relacje  mię dzy  nimi: blok  S —  samolot  trenaż era, blok P —  samolot
przeciwnika,  blok  R, —  rakieta  samonaprowadzana,  blok  B, —  bomba  zrzucana  z samo-
lotu,  blok  PC,  —  pociski  wystrzeliwane  z broni  strzeleckiej  samolotu,  blok ND — napro-
wadzania  i  dowodzenia,  blok  K- I  kontroli  i  instruktarzu.  Linią   cią głą   przedstawiono
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Rys.  1.  Schemat  Fizyczny  bloków  systemu  symulacji  w  jednolitym  ukł adzie  odniesienia.

r

N- D

Rys.  2.  Schemat  blokowy  systemu  symulatora  z  zaznaczeniem  przepł ywu  informacji  —  linie  kropkowane

i  decyzji  —  linie  cią gł e.

zależ noś ci  decyzyjne  zachodzą ce  w  trakcie  ć wiczenia  na  symulatorze  natomiast  linie
z  kropkami  pokazują   przebiegi  informacji.  Strzał kami przedstawiono  kierunki  przebiegu
decyzji  i  informacji  [9].
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2.  Blok  symulacji  samolot- trenaż er .V

Przyję to,  że  samolot jest  sztywnym  ukł adem mechanicznym o  sześ ciu  stopniach  swo-
body  sterowanym  przez  pilota,  człowieka  (rys.  3).  Na  schemacie  blokowym  samolotu-
trenaż era S  (rys. 4) „dynamika samolotu" opisana jest  równaniami ruchu, które  posiadają
składniki  sił   i  momentów sił  pochodzą ce  od  sterowania:  dT — wychylenie  dź wigni  cią gu
silnika,  <5W — wychylenie  steru  wysokoś ci  (rys.  3  i  rys.  4),  6L — wychylenie  lotek  (rys. 3),

Rys.  3. Przyję te  układy odniesienia  i parametry  kinematyczne samolotu — trenaż era S.

<V — wychylenie  steru  kierunku  (rys.  3),  <5P —  sterowanie  wypuszczaniem  i  chowaniem
podwozia  (rys.  4),  dk —  klap  i  ^  —  hamulców  aerodynamicznych  oraz  aZ H — zmiana
ką ta  zaklinowania  statecznika  (rys.  3)  [9],  [10]. Pilot —  człowiek  oddziaływiije  na  symu-
lację   ruchu  samolotu  poprzez  wychylenie  sterów  ó; jak  również  przez  uż ycie  uzbrojenia
pokładowego,  gdzie  reakcja  od  broni  wpływa  na  dynamikę   samolotu  „blok  symulacji
broni  pokł adowej"  (rys. 4). N a dynamikę   samolotu ma również wpływ  zmiana wysokoś ci
lotu powodują ca  zmianę  gę stoś ci  powietrza poprzez „blok całkują cy  symulacji  współ rzę d-
nych  położ enia samolotu",  „warunki  atmosferyczne  i  stany  awaryjne"  zadawane  przez
kontrolera- instruktora, blok  S  (rys. 4), ale również przez „blok dynamiki silnika"  (rys. 4).
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Otrzymana z równań  dynamiki  ruchu  samolotu  „dynamika  samolotu" macierz sygna-
łów wyjś ciowych  (rys.  3  i  rys.  4):  0—- przechylenie  samolotu,  O — pochylenie,  W—od-
chylenie, P —  prę dkość ką towa  przechylenia, Q —  prę dkość ką towa  pochylania, R — prę d-
kość ką towa  odchylania;  składowe prę dkoś ci  postę powej  lotu:  U—podłuż na,  V—  ś lizgu,
g/ —wznoszenia  oraz  T—cią g  silników,  nT  —  obrotów  zespołu  turbo- sprę ż arkowego
stanowi  macierz  danych  wejś ciowych  niezbę dnych  do  symulacji"  wskazań  przyrzą dów
pokładowych  „blok  symulacji  wskazań  przyrzą dów  pokł adowych"  (rys.  5),  symulacji
przechyleń, obcią ż eń  i hał asu ukł adów wykonawczych  trenaż era w kabinie którego  znajduje
się   pilot  przez  „blok  symulacji  przechyleń  obcią ż eń  i  hałasu  kabiny  trenaż era"  (rys.  4)
oraz  po  scał kowaniu  wyznaczenie  położ enia samolotu  w  obszarze  naprowadzania  dowo-
dzenia  N- D  poprzez  „blok  całkują cy  symulacji  współ rzę dnych  położ enia  samolotu"
(rys. 4).

Bloki  symulacji  uzbrojenia  „blok  rakieta",  „blok  dział ka",  „blok  bomby"  sterowane
przez  pilota,  „blok  symulacji  broni  pokł adowej"  system  celowników  na podstawie  infor-
macji  wizualnej  i  radarowej  o przeciwniku  P  poprzez  bloki  „blok  symulacji  przeciwnika"
i  „blok  symulacji  sygnałów  radio- radar- laser"  (rys.  4). Pilot  posiada  w  kabinie  trenaż era
symulację   wizualną   otoczenia „blok  symulacji  wizualnej  otoczenia" i symulację   warunków
atmosferycznych,  wpływu  wysokoś ci  lotu  „blok  symulacji  warunków  atmosferycznych
i wysokoś ci" oraz efekty  od trafień  pociskami  i rakietą   przeciwnika  (rys. 4).

Otoczenie  ma  wpływ  na  własnoś ci  dynamiczne  (rys.  4)  samolotu  i  silnika  poprzez
zmiany:  Qn —  gę stoś ci  powietrza,  aH  —  prę dkoś ci  dź wię ku,  vR  — lepkoś ci  kinematycz-
nej,  ta  —  temperatury  otoczenia  i  ciś nienia  powietrza  pH.  Zmiany  parametrów  otoczenia
z wysokoś cią   uzyskuje  się   po  wyznaczeniu  wysokoś ci  lotu  przez  okreś lenie  współ rzę dnej
Z j  w  nieruchomym  ukł adzie  odniesienia  zwią zanym  z  Ziemią   (rys.  3).

Parametry  wyjś ciowe  otrzymane  z  dynamiki  samolotu  są   parametrami  wejś ciowymi
dla  pozostał ych  bloków  systemu  samolot  (rys.  4),  systemów  symulatora  (rys.  2)  oraz
symulacji  wskazań  przyrzą dów  pokładowych  znajdują cych  się   w  kabinie  trenaż era  jak
również  na  pulpicie  kontrolera- instruktora.

N a  schemacie  blokowym  indeksy  dolne  przyję te  w  blokach  B,  R,  PC  oznaczają   „s"
bombę,  rakietę,  pocisk  miotane  z  samolotu  „ trenaż era"  Bs,  Rs,  PCS  a  „p"   z  samolotu
przeciwnika  Bp,  Rp,  PCP.

3.  Blok  symulacji  samolotu przeciwnika  P

Przyję to,  że samolot przeciwnik  ,;przeciwnik"  P jest sztywnym  układem mechanicznym
o  sześ ciu  stopniach  swobody  (rys.  5)  sterowany  automatycznie  komputerem.  Posiada
pilota  automatycznego  działają cego  zgodnie  z  zadanymi  prawami  sterowania  traktowa-
nymi  jako  wię zy  nał oż one  na  dynamikę   ukł adu  [9].

Przeciwnik  P  (rys.  1,  rys.  2  i  rys.  5) posiada  zadane  przez  instruktora K- I własnoś ci:
geometryczne,  aerodynamiczne,  masowe,  dynamiczne  i  bojowe.  Instruktor  ma  wpływ  na
system  sterowania  przeciwnika  P  przez  zmiany  stałych  czasowych  i  współczynników
wzmocnienia  w  prawach  sterowania  oraz  ograniczenia  nakł adane na  dopuszczalne  prze-
cią ż enia,  współczynniki  siły  noś nej,  wysokoś ci  dopuszczalnej  do  podję cia  manewru.

13  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1—2/87
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Rys.  5. Przyję te  ukł ady  odniesienia  i  parametry  kinematyczne  samolotu — przeciwnika  P

Cel może mieć wł asnoś ci  celu  pasywnego,  pół aktywnego  i  aktywnego  tzn.:
a)  przeciwnik  pasywny —  latają ca  tarcza, cel nie reagują cy  na  przechwycenie,  kontynuuje

zadany  lot  ustalony,
b)  przeciwnik  pół aktywny — samolot  przeciwnika  posiada  peł ne  informacje  o  przechwy-

ceniu przez samolot S, locie rakiety  oraz o ostrzelaniu z broni strzeleckiej  PCS,  wykonuje
manewry  ochronne przed zestrzeleniem  oraz obronę pasywną,

c)  przeciwnik  aktywny  (cel inteligentny) posiada  informacje  jak  w przypadku  przeciwnika
pół aktywnego  wykonuje  manewry  obronne  przed  zestrzeleniem,  obronę  pasywną
i  atakuje  samolot  przechwytują cy  £  (trenaż er).
Samolot  przeciwnika  P  porusza  się  w  przestrzeni  0NxNyNzN—  rys.  1  ( O t ^ ^ zi  —

rys.  5)  naprowadzania- dowodzenia  N- D.  Równania  ruchu  wyprowadzone  są  w  ukł adzie
odniesienia  zwią zanym  z  samolotem przeciwnikiem  0„x pypzp.  Sterowany  jest  przez  auto-
matyczne wychylenie  sterów:  <5f —  wychylenie  dź wigni cią gu silnika,  Óg —  steru wysokoś ci,
<5£— lotek,  ó£ —  steru  kierunku  (rys.  5  i  rys.  6).

Jako  parametry  wyjś ciowe  po  rozwią zaniu  równań  ruchu  i  zwią zków  kinematycznych
oraz  uwzglę dnieniu  prę dkoś ci  dź wię ku  na  wysokoś ci  H  otrzymano:  poł oż enie  ką towe
& piQPiWp\   prę dkoś ci  ką towe  PP,QP,  Rp  (rys.  5  i  rys.  6), prę dkoś ci  liniowe  U„,  Vp, Wt
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rys.  5  i  rys.  6), cią g  silnika  T, obroty  silnika  nT,  ką t  ś lizgu  /5" ką t  natarcia a",  całkowitą
prę dkość przyrzą dową   przeciwnika  VI  oraz odpowiadają cą   jej  liczbę   M ap.

Po  scałkowaniu  zwią zków  kinematycznych  otrzymano  x\ ,y\ ,z\  wyznaczają ce  poło-
ż enie przeciwnika  w  nieruchomym układzie odniesienia N- D  co pozwala  na  wyznaczenie
położ enia  przeciwnika  P  wzglę dem  samolotu  trenaż era  5  jak  również  na  symulatorze
radaru  w  bloku  S,  w  bloku  N- D  i  bloku  K- I.

4.  Blok  symulacji  rakiety  R

Rakietę  przyję to jako nieodkształcalny ukł ad mechaniczny o sześ ciu stopniach swobody
(rys.  8)  poruszają cą   się   w  przestrzeni  N- D  opisanej  nieruchomym  ukł adem odniesienia

na  rys.  1  i  Oixly1zl  na  rys.  7  [9].

Rys. 7. Przyję te  układy odniesienia  i parametry kinematyczne rakiety  R odpalanej z samolotu — trenaż era
S  lub samolotu — przeciwnika  P.

Rakieta  posiada  własnoś ci  zależ ne  od jej  typu  i  rodzaju.  W  ogólnym  przypadku  jest
to  rakieta z automatycznym systemem  samonaprowadzania  (blok R,  rys.  8).

Równania ruchu zostaną  wyprowadzone  w układzie odniesienia 0RxRyRzR  zwią zanym
sztywno  z  rakietą   (rys.  7).

Po rozwią zaniu równań ruchu i zwią zków kinematycznych otrzyma się : położ enie ką towe
rakiety $R,  &R,  WRi  prę dkoś ci ką towe  PR>  QR,  RRs  prę dkbś ci  liniowe UR,VR,  WR  (rys. 7
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i  rys. 8), całkowitą   prę dkość rakiety  V*  oraz położ enie w  nieruchomym  układzie odnie-
sienia N- D zwią zanym  z Ziemią  X?,  Yf,  Zf, co pozwala na umiejscowienie  rakiety w sys-
temach  symulacji  radarowej  bloków  S, P, N- D i K- I.

Model  matematyczny  pozwala  również  na  symulację   wizualną   rakiety  przez  pilota-
człowieka  w  samolocie  S.

Należy  liczyć  tor rakiety  i symulować  trafienie  w przypadku  osią gnię cia  przez  rakiety
przeciwnika  S z symulacją   wizualną   lotu  rakiety  i  smug  oraz  rejestracją   parametrów od-
palania  rakiety  i  czasu  trafienia  (rys. 8).

Poprzez  blok  R,  na  samolot  S  oddziaływają   efekty  zwią zane  z  odpalaniem  rakiety
z  samolotu  S.

5.  Bloki  symulacji  bomba  B  i  pocisk  PC

Analogicznie  jak  w  przypadkach  samolotu  S,  przeciwnika  P  i  rakiety  R  rozważ ono
bloki:  bomba  B  (rys.  1, rys.  2, rys. 9  i  rys.  10) oraz  pocisk  PC  (rys. 1, rys. 2, rys. 11
i  rys. 12).

Rys. 9. Przyję te układy odniesienia i parametry kinematyczne bomby B zrzucanej z samolotu — trenaż era S.
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Przedstawione ukł ady odniesienia rys. 9 i rys.  10 spójne z przyję tymi  ukł adami a współ-
rzę dne  liniowe  i  ką towe  wynikają   z  sekwencji  przyję tych  ką tów  samolotowych jednolicie
dla  wszystkich  bloków  systemu  [9J.

Rys.  11. Przyję te  układy  odniesienia  i  parametry  kinematyczne  pocisku  PC  wystrzeliwanego  z  broni
strzeleckiej  i  artyleryjskiej  samolotu — trenaż era  S  lub samolotu — przeciwnika  P

Całkowanie równań ruchu wraz ze zwią zkami  kinematycznymi pozwoli na wyznaczenie
położ enia  w  przestrzeni  bomby  lub  poszczególnego  pocisku  co  umoż liwi  w  przypadku
pocisków  zastosowanie  wizualizacji  smug  pocisków  jak  również  efektów  dynamicznych
i  akustycznych  przenoszonych  przez  samolot  S.

Parametry  lotu  samolotu  S  w  momencie uż ycia  uzbrojenia  strzeleckiego  lub  zrzutu
bomb  bę dą   parametrami począ tkowymi  dla  ruchu bomby  i  lotu  pocisku.

6.  Ogólne  równania ruchu samolotu  w  locie  przestrzennym

Ogólne  równania  ruchu  samolotu  zostaną   wyprowadzone  w  ukł adzie  odniesienia
zwią zanym  z  samolotem  (Oxyz) z  począ tkiem  ukł adu  odniesienia  w  dowolnie  przyję tym
biegunie  nie  bę dą cym  ani  ś rodkiem  masy  „ C "  ani  ś rodkiem  aerodynamicznym  „A"
(rys.  3), przyjmując  samolotowe  ką ty  <?, 0,  lI r  [I , 2, 4, 5, 6, 7.10].
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Stosując  podstawowe  równania  dynamiki
—  pochodnej  pę du  TC0 (iloś ci  ruchu)  wzglę dem  czasu

A.

pochodnej  krę tu  Ko  (momentu  iloś ci  ruchu)  wzglę dem  czasu

dt

[1, 2, 5, 8, 10]  wyprowadzono  ogólne  równania  ruchu  w  postaci:

d  I  8T* \ .„8T*   „   8T*  m  X j

dt  \  8U  ' *  8W  8V

d  IBT*\
- d7\W~}+ ew

dt  \8Wr  dV  *  dU

di\   8P  / + y  8R  dQ*V  dW  W  8V

dt\8Ql+K  8P  8R+ '  8U  U8W

8T*  y8T*

Składowe wektorów  chwilowej  prę dkoś ci  liniowej  Vo  i ką towej  Q  w układzie odniesie-
nia  Qxyz  zwią zanym  z  samolotem  (rys.  3)  są   nastę pują ce:
—  wektor  chwilowej  prę dkoś ci  liniowej  Vo  (rys.  3):

Vo  -   iU+jV+kW,  (9)

gdzie:
U  — prę dkość  podłuż na,
V  —  prę dkość  ś lizgu,
W—prę dkoś ć  wznoszenia,

—  wektor  chwilowej  prę dkoś ci  ką towej  samolotu  Q  (rys.  3):

.  fl  =  iP+jQ+kR,  (10)

przy  czym:
P — ką towa  prę dkość  przechylania,
Q — ką towa  prę dkość  pochylania,
i? — ką towa  prę dkość  odchylania.

Po  uwzglę dnieniu  masy,  momentów  bezwładnoś ci  i  momentów  statycznych  obiektu
energia  kienetyczna  T* sztywnego  obiektu  latają cego  w  dowolnym  ruchu przestrzennym
wyraż ona  w  ą uasiprę dkoś ciach  ma  postać  [5, 10.]:  ,
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T* = Y  [(U2  + V2 + W2) m + P2JX + O2Jy + R2JZ] + PQJXI -  QRJ„ +

- PRJxe+(VR- lVQ)Sx+(WP- UR)Sf+(QU- VP)S..

Podstawiając  do ukł adu  równań  (3)- i- (8) pochodne energii  kinetycznej  (11) i uwzglę d-

niają c  róż niczkowanie  wzglę dem  czasu  otrzymano  układ  równań  róż niczkowych  zwyczaj-

nych:

o  ;  o  s.  - s
0  i - Sz  0  S

m  !  S,  - Sx  0

m

0
0

o
m
0

0

- s,

- Jx

o
s,

s,\  J,
- Sx'- J„

o  ; - /„   - jyz

h  -

y

V

'X

V

w
p

Q

+

0
R

- Q

0

w
~  V

- R
0
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- w
0

u
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o |
y\

~  U i

o!

0
R

- Q

0

- R
0
p

G
_ P

0

m
0
0 "

0
m
0

o  ;  o
0  i -  5-
m

0  - Sz

> J 2  U

X  - J;
"y

0

O * — —I

u
V

w
p

Q

x~
Y

Z

L

M
N_

02)

Wektory  sił  zewnę trznych  F  o  składowych  X, Y, Z  i  momentów  sił  zewnę trznych 9Jt
o  składowych L, M,N  (rys. 13) działają cych  na samolot  pochodzą   od cią gu  i momentów
giroskopowych  napę du, sił  grawitacyjnych  samolotu  i podwieszeń,  sił  i momentów aero-
dynamicznych:  samolotu,  podwieszeń,  spadochronu  hamują cego;  reakcji  uzbrojenia
strzeleckiego,  cią gu  startują cych  rakiet  oraz  sił  sterują cych  pochodzą cych  od wychyleń
sterów  są   postaci:
—  wektor  sił  zewnę trznych:

F =  Fg+Fa+FT+FB+Fs+Pv+Fx+fy,  03)

Rys. 13. Przyję te układy odniesienia, siły i momenty sił  i ich składowe w układzie zwią zany*  z samolotem
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—  wektor  momentów  sił   zewnę trznych:

m  = s
gdzie:

Fg,^Slg—  siły  i  momenty  od  sił   grawitacyjnych,
F fl,93la  —  siły  i  momenty  od  sił   aerodynamicznych,

F r , 3J ir  —  siły  i  momenty  od  napę du,
Ą , S0la —  siły  i  momenty  sił   od  podwieszeń,
Fs,yRs  —  siły  i  momenty  od  spadochronów  hamują cych,
FvfiBlu  —  siły  i  momenty  od  reakcji  uzbrojenia  strzeleckiego,

—  siły  i  momenty  od  wychyleń  sterów:

8y — kierunku,  dH  — wysokoś ci,  8L —  lotek,  óZII  — statecznika  poziome-

go.
Po  wyznaczeniu  sił   i  momentów  sił   od  obcią ż eń  zewnę trznych  (13)- f- (14)  to  znaczy

prawych  stron  równań  ruchu  (12)  i po  uwzglę dnieniu  zwią zków  kinematycznych  i  innych
zależ noś ci  otrzymuje  się   ukł ad równań  stanowią cych  ogólny  model  dynamiki  sterowanego
obiektu  łatają cego  w  dowolnym  ruchu  przestrzennym.

Fat,

7.  Siiy  i  momenty  od  sił   grawitacji  działają ce  na  samolot

Składowe sił  Fg  (13)  i momentów  grawitacyjnych  9Jł9  (14) w  ukł adzie Oxyz  zwią zanym
z  samolotem  (rys.  3  i  rys.  14)  mają   postać  [5, 6,14]:
—  składowe  siły  cię ż koś ci:

\X9

Ą   -   mgA.  =  F 9

Z 9

(15)

Rys.  14. Przyję te  układy odniesienia  zwią zane  z samolotem: Oxyz — sztywno  zwią zany  z bryłą   samolotu
i Cxtytz,  — grawitacyjny,  zwią zany z ś rodkiem masy z zaznaczeniem siły cię ż koś ci samolotu i jej położ enia
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gdzie:
m — masa  samolotu  w  konfiguracji  gł adkiej,
g — przyspieszenie  ziemskie,

At—  macierz  transformacji  sił   cię ż koś ci

—sin©
cos©sin<Ż>
COS© COS  0

4 , = (16)

—  składowe momentu od sił  cię ż koś ci  samolotu  w  konfiguracji  gł adkiej:

=   rc  x Fg  =   mgAl

Xc

yc

Zc.

=

I?
M9

N9
(17)

gdzie:

re — wektor poł oż enia ś rodka  masy  samolotu  w  układzie  zwią zanym  z  samolotem
(rys.  14)

rc  =   ixc+jy c+kzc>

gm — macierz  transformacji  momentów  od  sił   cię ż koś ci

0  cos© cos 0  —cos© sin 0
\  —cos©cos0  0  —sin©

cos© sin 0  sin©  0

(18)

(19)

8.  Siły  i  momenty  sil  od  napę du  turbinowym  silnikiem
odrzutowym  działają ce  na  samolot

W  przypadku  turbinowych  silników  odrzutowych  dowolnie  zabudowanych  na pła-
towcu oś obrotu wału i linia dział ania cią gu jest jednoznacznie wyznaczona dwoma ką tami:
pochylenia  <pTr i  odchylenia  <pTZ  oraz  wektorem  położ enia <pTZ  (rys. 15).

Cią g  silników  zabudowanych  równy  jest:

T  —  I   =

XT

YT

ZT

(20)

a  składowe  cią gu  / - tego  silnika

\XJ
=  T,ATI  =   YJ

gdzie  macierz transformacji  / i T i  ma  postać:

(21)

(22)
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Rys.  15. U kł ady  odniesienia samolotowy  Oxyz  i  zwią zany  z  silnikiem  CXT}>TZT  Z zaznaczeniem wektorów
cią gu  T  i  krę tu  JT(»T  silnika  oraz  poł oż enia  rT  i  ką tów  zaklinowania:  pochylenia  osi  silnika  <pTr

' i  odchylenia  osi  silnika  tpTZ

Momenty od silnika pochodzą ce od wektora cią gu  T i efektów  giroskopowych elemen-
tów  wirują cych  (rys.  15)  są   postaci:

2Kr  =  r r xr + a nf l ( r ,  (23)
gdzie:

.przy  czym:
JT  —  moment  bezwładnoś ci zespołu turbo- sprę ż arkowego wzglę dem  osi  ob-

rotu,
coT — prę dkość ką towa  zespołu turbo- sprę ż arkowego  silnika,
rT  —wektor  położ enia silnika  (rys.  15)  wzglę dem  ukł adu  odniesienia Oxyz

sztywno  zwią zanego  ż  samolotem

rT  =   ixT+jy T+kzT,

Q  —wektor  prę dkoś ci  ką towej  samolotu  (10)  (rys.  3).
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Wzór  (23)  moż na  zapisać  w  postaci:

Ti  =  V  ( '«  x  Tt + JTi<oTt  x 12).

207

(24)

Składowe  momentów  od  napę du  turbinowymi  silnikami  odrzutowymi  działają ce  na
samolot  zapiszemy  jako:

9KT  =
(= 1

rani
NT

(25)

Macierz  transformacji  ATmi  dla  i- tego  turbinowego  silnika  odrzutowego  ma  postać:

"0

cos<pTZ isinc>rn

sm<pTZi

0 COS<pTziCOS(prn
0

(26)

9.  Siły  i  momenty  sil  aerodynamicznych samolotu

Siły i momenty sił  aerodynamicznych jako  działają ce na samolot w konfiguracji  gładkiej
bez podwieszeń  i od podwieszeń  zostaną   rozpatrzone w nastę pnej pracy.

Należy  uprzednio  wyznaczyć  współczynniki  aerodynamiczne  dla  całego  samolotu
w  nastę pują cej  konfiguracji  (rys.  16):

Rys.  16.  U kł ady  odniesienia:  samolotowy  Oxyz  zwią zany  z  biegunem  0,  przepiywowy- aerodynamiczny

Axay,z,  zwią zany  ze  ś rodkiem  aerodyn am iczn ym i,  aerodynamiczny  laboratoryjny  Axaiyaizai  z  zaznacze-

niem  poł oż enia ś rodka  A  aerodynamicznego  rA  oraz  zwrotów  sił   i  momentów  aerodynamicznych  uzyska-

nych  w  czasie  badań  tunelowych.
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OLZH  — v- zHa — ką t  zaklinov/ ania  statecznika  poziomego,
dH  =  0 — ką t  wychylenia  steru  wysokoś ci,
<V = 0 — ką t  wychylenia  steru  kierunku,
dL  =  0 — ką t  wychylenia  lotek.

Bezwymiarowe  współ czynniki  aerodynamiczne  zależą   od ką tów  natarcia  a, ś lizgu 8
liczby  M a  i  liczby  R e:

CXa  =  CXa(a,  p, M a, Re),  CmXa  =  CmXa(cc,  /?, M a, Re),

CYa =  Cyfl(a, P, M a, Re),  CmYa  -   Cm Ya(a,  /S,  M a, Re),

C z a  =  CZ B(a, P, M a, Re),  Cm Z a  =  CmZa{a,  /?,' M a, Re).

W  locie  ustalonym  siły  aerodynamiczne  i momenty od sił   aerodynamicznych w ogól-
nym przypadku  gdy  biegun  redukcji  sił  i momentów aerodynamicznych A nie pokrywa  się
z  począ tkiem  ukł adu  odniesienia  0  (rys.  16)  mają   postać:
—  siły  aerodynamiczne

F«  =  FA+FAO  =   Ya  ,  (2?)

—  momenty  sił  aerodynamicznych

(28)

gdzie wektor  poł oż enia ś rodka  aerodynamicznego A  wzglę dem  począ tku  ukł adu odniesie-
nia  0 ukł adu  Oxyz  (rys.  16)  jest:

rA  =  ixA+jy A+kzA.  (29)

Składowe  sił  i momentów  aerodynamicznych  uzyskane  w  laboratoryjnym  ukł adzie prę d-
koś ciowym  Axa,ya,za  (rys.  16)  wyraż ają   się   zależ noś ciami:
—  opór  aerodynamiczny

P  =  —— oSV2 C  (a.  ff\   dO\

—  siła  boczna

Pia =   Q^oCYa(cc,  B),  (31)

—•   siła  noś na

?z«(a,/ 5),  (3 2)

moment  przechylają cy

MXa  = — QSVlcCmXa{ai,   P),  (33)
2

moment  pochylają cy

CmYa{atp),  (34)



SYSTEM   SYMULACJI   TRAN Ż ERA... 209

moment  odchylają cy

(35)

gdzie:
S —  powierzchnia  odniesienia,
c  —  ś rednia  cię ciwa  aerodynamiczna  pł ata,
Q —  gę stość  powietrza  na  danej  wysokoś ci,

przy  czym
4,256

(36)
44300

dla  h  =  —  Zx  <, 11000  m,
Q0  —  gę stość  na  poziomie  morza,

Z x ,  h —  mierzone  od  poziomu  morza.
Składowe sił  aerodynamicznych  samolotu  w ukł adzie odniesienia  Oxyz są   nastę pują ce:

0
YP

0

XQ

0

ZQ

0

YR

0

P
Q
R

'xa

Y"

Z"
(37)

gdzie:
XQ,  YP,YR,  ZQ  —  pochodne  aerodynamiczne  sił   X",  Y", Z"  wzglę dem  prę dkoś ci

ką towych  P, Q, R  [1, 2, 3,4,  5, 6, 7,10],
przy  czym  macierz  transformacji  Aa  ma  postać:

— cos/ Scosa  —sin/ ?cosa  sina
- sin/?  cos/?  0  .  (38)
— cos/ 3sina  — sin/ ?sina  — cosa

Składowe  momentów  sił   aerodynamicznych  samolotu  w  układzie  odniesienia  Oxyz

(28)  w  zapisie  macierzowym  mają   postać:

(39)

przy  czym  xA)yA)  zA  skł adowe  wektora  poł oż enia bieguna  A  wzglę dem  0 w  układzie od-
niesienia Oxyz  (29)  (rys.  16)  a  LP,.LR,  MQ,NTiNR,M- fr  pochodne  aerodynamiczne  skła-
dowych  momentów  L",  M",  JV°wzglę dem  ką towych  prę dkoś ci  samolotu  P,  Q,  R  i  zmian

prę dkoś ci  wznoszenia  W  [1, 2, 3, 4, 5, 7,10].
Prę dkoś ci  opł ywu  przy  pogodzie  bezwietrznej  równe  są   co  do  kierunku  i  wartoś ci

prę dkoś ci  ruchu  samolotu:
—  prę dkość  lotu

Vi  =  U2 + V2+W2, (40)

14  Mech.  Teoret.  i  Stos.  ł—2/ 87
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—  ką t  natarcia

—  ką t  ś lizgu

J.  MARYN IA K

a  =   arctg  — ,

/? = arctg- = 7-.

(41)

(42)

10.  Ogólny  model  matematyczny  samolotu  w  konfiguracji  gładkiej

Po  wprowadzeniu  w  prawe  strony  równań  (12)  sił  i  momentów  sił  pochodzą cych  od:
sił  cię ż koś ci  (15)  i  (17), napę du  (20) i  (25), sił  i momentów  aerodynamicznych  (37) i  (39)
oraz uwzglę dnieniu  (36) otrzymano ukł ad  równań  ruchu samolotu  o konfiguracji  gładkiej
w  locie  przestrzennym.

Do równań ruchu należy  doł ą czyć zależ noś ci  (40), (41) i  (42) oraz nastę pują ce  zwią zki
kinematyczne:
—  składowe  prę dkoś ci  ką towej  samolotu:

(43)

(44)

0
0

.V.

>

e
składowe  prę dkoś ci  liniowej  samolotu:

h.
=  zip1 V

w_
gdzie  macierze  transformacji  mają   postać:
—  macierz  transformacji  prę dkoś ci  ką towych

Fl  sin $ tg©  cos<Z>tg©

[O  sin0sec©  cos0sec©

—  macierz  transformacji  prę dkoś ci  liniowych

cos© cos W  cosS/ sin 0sin 0+

cos0sin !f  sin'jPsin©sin0+   sin©cos<2>sinS/+
+ cosł i / cos<5  —  cosWsin0

— sin©  sin 0  cos©  cos 0  cos©

W przypadku  sterowanego samolotu klasycznego  w konfiguracji  gładkiej  posiadają cego
płaszczyzny Oxyz symetrii  aerodynamicznej, geometrycznej  i masowej  oraz jeden  turbinowy
silnik  odrzutowy  znajdują cy  się   w  płaszczyź nie  symetrii  samolotu  w  ukł adzie odniesienia
Oxyz zwią zanym  z  samolotem, którego  począ tek  znajduje  się   w  ś rodku  masy  tzn.:

xe  -   ye  "Ze**   0;  Sx  =   Sy  =   St  =   0;  JYZ  =  J-XY 0 .
yT  =  0;  <pTZ  =  0,  yA  =  0,
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mR  = aw, =
równania  ruchu  samolotu  mają   postać:

Ill

0
0

0
0
0

0
m
0

0
0
0

0
0
m

0
- Mi,

0

Jx
0

— Jxi

0

0

Jy
0

~Jxz
0

= ma  =   o.

0  - R  Q
R  0  - P

- g  P  0
0  "SfiT~~y
W  0  ~U

0

- V

m
0
0

0
m
0

0

0
0
m

Jx
0

- Jxz

0

0  - Jxz

J  m
0  Jz

U  0\ - Q

— mg sin&

i?  mg
0  - P
P  0

TscosfpTr

0
— Tss'mq>Ty
—JTcoTQsin(pTy

Ts(xTsm(pTY  + zTcos<pTy)+JTa)T(Psm(pTy  +  Rcos(pTy)
_—JT(0TQCOS<pTy

Q

• jeSV2o(~CXasmB+CrttcosP)+YpP+YRR+Y<>vóy

-   Y  e^F otz^C-  CXflsinjS+  CYacos/ 3)+ c(Cm.Tacosj?cosa+

+  CmYasm6cosa—CmZasmtx)]+LpP+LRR+L/ ,LdL+L trdy

- z- QSVo[~zA(CXacosBcosai+CyasmBcosa- CZasina)+

+xA(CXacosPsma+Cyasin8s'ma+CZacosu)  + c(- CmXasm[

+CmyacosB)]+MQQ+M lza  6ZH+M 6a6H

~QSVl{xA(- CXań nB+CyacosB)- c(CmXttcosBs.ma+

-  +  C„ yasin6sma+CmZacosa)]+NpP+NRR+Niydv+N6LdL

(45)

14*
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—  równania  obrotów  silnika

Oj  max

—  równania  cią gu  silnika

T  =   ^ 2( M a, h, dH, dr)
  T™X~T°  nT,  (47)

"max  ~~  " 0

—  prę dkość  ką towa  obrotów  zespołu  turbo- sprę ż arkowego

wT  = —

—  zwią zki  kinematyczne  prę dkoś ci  ką towych

0  -   Qcos0- Rsm0,  (49)

0  = P+Qsin0tg&  + Rcos<Ptg&,  (50)

W=  (Qs'm0+Rcos0)ssc0,  (51)

—  zwią zki  kinematyczne prę dkoś ci  liniowych  w ukł adzie odniesienia  zwią zanym  z ziemią

xt  =  Ucos© cos !F + F ( sin$ sin© cos'/7— cos  0sinW)+

+ H/(cos<Z>sin0cos!F+sin0sinĄ/),  (52)

(53)

(54)

—  wysokość  lotu

h=- ZL,  (55)

—  prę dkość  postę powa  samolotu

Vl  = U2 + Vz+W2,  (56)

—  ką t natarcia

ką t  ś lizgu

W
a =  arc t g —,  (57)

=  arcsin —  ,  (58)
"o

gę stość  powietrza  A^llOOOm.

(59)

Przedstawiony  model matematyczny stanowi  fragment  schematu blokowego  „samolotu
S"  (rys.  4) i moż na przedstawić  go na schemacie blokowym  (rys. 17).
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W  dalszych  pracach  zostaną   przedstawione  modele  matematyczne sił   pochodzą ce  od

sterowania  Fs  i  Md,  rakiet  odpalanych  z  samolotu  FR,  WtR  i  spadochronów  hamują cych

FS i  sw s
Przedstawiony  model  pozwala  na  pełną   analizę   własnoś ci  dynamicznych  i  symulacji

dowolnego  obiektu  latają cego.

Rys.  17. Schemat blokowy modelu matematycznego samolotu — trenaż era S z zaznaczeniem parametrów
kinematycznych  otrzymywanych  z  rozwią zań
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P  e 3 w  M e

CHCTEMA  CHMYJIHUHH  HMHTATOPA  ITOJlfiTA,  HABEflEHH^I   H BO3,n,yiHHOro
CPA3KEHPM  CAMOJIfiTA

B  craTte  npeflCTaBJieno  oSinyio KOHiienumo  HMHTaTopa noJieia  cajwoJieTa,  6opb6y  c Ha3eMnośł   î enbiOj

noJiŁ3OBaHHe  nyjiemeTHo  —  nyineinbiM   Boopywtenne.iij  pai<en ioro  opy>KHfi  H  aBHa6oM6aMH  a  iaio«e

BO3flyuiHoe  cpa)KeHiie  c  aimiBHbiM   npoTHBHHKOM.  JIJISI   Tai< npHHaTofi  MoaejiH  KoH nenqroi  pa3pa6oiaHo

6JIO —  cxeMy  HMinaTopa  iioJieTa  caMOJie'Ta3  caMoJieia  npoTHBHHKa,  pai<eTbi,  6oM6bi  H  cn apa â  c  npii-

conpji>KeiiHft.  BbiBefleuo  oSmyio  yHHoepcajiwiyio  MaieMaTH«eci<yio  iwoflejib  caMOJie'ia  B  cnc-

KOOpfllHiaT  >KCCTKO  CBH3aiIbIX  C CaMOJICTOM.

S u m m a ry

THE  SYSTEM  OF AIRPLANE FLIGHT  SIMULATION FOR HOMIN G  AN D AI R COMBAT

In  the paper a  general  concept of  the airplane flight  simulator,  including ground  target,  the use of
guns, missiles  and air  combat with  active  enemy airplane  is  presented. For  the general  simulator model
block  diagrams  of  the own  and  enemy  airplane  as  well  as  misiles,  bombs  and projectiles  including the
coupling  is  developed.  This  general,  universal  airplane  simulator  model  is  developed  for  an  arbitrary
coordinate system connected with  the plane, according to  initial assumptions of  the system.

Praca wpłynę ła  do  Redakcji  6  lutego 1986 roku.


