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- 1. Wstep

Problemy budowy i zastosowania urzadzen sterujacych swobodnym lotem obiektéw
badZz hamowania i przyspieszania ruchu tych cial sa czgstym przedmiotem badan [2, 3,
9,10, 11, 13, 14, 15]. Wymienione urzadzenia stuzg do uksztaltowania z géry zadanego
toru lotu obiektu. Odpowiednie uksztaltowanie ciata pozwala na uzyskanie wymaganej
celnofci zrzutu, zabezpieczenie przed odbiciem od podioza — rykoszetowaniem, oraz
uzyskanie okre§lonej predkosci upadku. :

W pracy rozpatrzono dynamike: usterzonego obiektu smuklego spadajacego swo-
bodnie [9, 10, 11, 15], obiektu sterowanego sterem glgbokosci [13, 15] oraz obiektu z rakie-
towym urzadzeniem hamujaco-przyspieszajacym [14, 15]. Obiekty traktowano jako ciala
sztywne o trzech stopniach swobody. Otrzymany uklad réwnan rézniczkowych zwyczaj-
nych rzedu drugiego silnie nieliniowych scatkowano numerycznie metoda Runge-Kutta
na EMC ZAM-41 w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych [35, 37]. Dla réznych
paramétréw zrzutu obliczono tory lotu, zmiang¢ kata pochylenia 6, kata natarcia a, pred-
kosci: podtuznej U, poprzecznej W i catkowitej V..

Wprowadzajac metode zamroZonych wspotczynnikow i malych zakldcen badanie
statecznofci sprowadzono do wyznaczenia wektoréw wiasnych Z; i odpowiadajacych im
wartoci wlasnych 4; ;,, macierzy stanu R [9, 11, 12,13, 14]. Charakterystyki aero-
dynamiczne uzyskano w wyniku badaf modelowych w tunelu aerodynamicznym w Insty-
tucie Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej Politechniki Warszawskiej [9, 10, 15].
Geometri¢ i rozklady mas wyznaczono na drodze obliczed teoretycznych i pomiéréw
do§wiadczalnych. '

2. ‘Przyjete uklady wsp6lrzednych

Ruch ukladu materialnego opisuje si¢ jednoznacznie za pomoca wspdirzednych i czasu
w przestrzeni zdarzen zwanej czasoprzestrzenia [7].

Do opisu dynamiki obiektu ruchomego niezbedne sa cztery uktady odniesienia,
[5, 9, 26]:

— uklad Oxyz sztywno zwiazany z poruszajacym si¢ obiektem,

— uklad predkoSciowy Ox,y.z, zwiazany z kierunkiem przeptywu oSrodka,

— nieruchomy uklad grawitacyjny Ox,y,z; zwigzany z Ziemia,
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— uklad grawitacyjny Ox,y,z, zwigzany z poruszajacym si¢ obiektem, réwnolegly
do ukladu nieruchomego Ox,y,z,.

Chwilowe polozenie obiektu jako ciala sztywnego opisano przez poloZenie $rodka’
masy obiektu

Q) ;1 = X, -zT+y1]_‘+zlk

4

Z1

Rys. 1. Przyjete uklady odniesienia

mierzonego wzglgdem nieruchomego ukladu wspélrzednych Ox, y, z, zwiazanego z Ziemig
oraz katéw obrotu obiektu ¥, 0, @. Katy obrotu wyznaczaja jednoznacznie polozenie
ukladu wspétrzgdnych $ci§le zwiazanego z obiektem Oxyz wzgledem grawitacyjnego
uktadu Ox,y,z, réwnolegtego do nieruchomego ukitadu Ox,y,z;. Przyjete katy obrotu
sa katami quasi-eulerowskimi zwanymi réwniez samolotowme [4, 5,9]: D — kqt przechy-
lenia, 6 — kat pochylenia, ¥ — kat odchylenia.

Ruch obiektu opisany zostal w centralnym uktadzie Oxyz, sztywno zwigzanym z cialem
o osiach skierowanych, jak na rys. 1.

Sktadowe wektoréw chwilowych predkosci: liniowej V, i katowej 2 w przyjetym
ukladzie wspéirzednych przedstawmne na rys. 1 wyraZaja sig¢ zaleznoécxaml )i @.

- Wektor pr@dkOéCl liniowej V,: :

(2) V,=U-i+V-j+W-k
gdzie U — predko$¢ podtuzna, ¥V — predko$§¢ boczna, W — predko$§¢ poprzeczna.
Zwiazki kinematyczne migdzy predkosciami liniowymi x,, y;, Z, mierzonymi w ukla-

dzie nieruchomym Ox,y,z, a skladowymi predkofci U, V, W, rys. 1, maja postat,
(s, 9, 10, 29] ‘
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gdzie macierz transformacji A, ma postac:

_cos(ilcos‘F, sin@sinfcos¥+  cosPsinfcos¥ + |

—cosDsin¥P, +sin@sin ¥,
A, = | cosOsin¥, sin@sinfsin? +  cosPsinfsin¥ +
’ +cosPcos ¥, —sin@cos ',
sinf, sin@cosb, cos@cosh

Wektor chwilowej predkoéci katowej Q
@ Q = Pi+Qj+Rk
gdzie P — katowa predko§¢ przechylania, Q — katowa predko§é pochylania, R —kg-
towa predko$¢ odchylania. _
Predkosci katowe P, Q, R z rys. 1 sg liniowymi zwiazkami predkosei uogdlnionych
&,0,% o wspolczynnikach zaleznych od wspétrzednych uogélnionych @,0, ¥ i wyra-
Zaja si¢ nastgpujaca zaleznoscig: [5, 9, 10]

[P @
®) 0|=2,]6|
’ : | R ¥
gdzie macierz transformacji A, ma postaé:
1 0 —sin®
Ny =0 cos®@® sinDcosh |.
|0 —sin® cosPcosh

Wektory sit zewngtrznych i momentéw sit zewnetrznych dzialajacych na obiekt, rys. 2,
maja postaé: . '

Rys. 2. Sily i momenty dzialajace na pojemnik
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— wektor sil zewnetrznych F:
(6) F = Xi+Yj+ Zk,
gdzie X — sita podtuzna, Y — sila boczna, Z — sifa poprzeczna,

— wektor momentu gléwnego m
™ ' m = Li+ Mj+Nk,

gdzie L — moment przechylajacy, M — moment pochylajacy, N — moment odchylajacy.

3. Dynamiczne réwnania ruchéw symetrycznych obiektu

Sposréd szeregu obiektéw, poruszajacych si¢ na pograniczu dwdch o$rodkéw lub
wewnatrz ofrodka, okre§lonych mianem obiektéw ruchomych [9], w niniejszej pracy
analizowano dynamike nleodksztalcalnych obiektéw swobodnych. _

Nieodksztalcalnym obiektem nazwano cialo, w ktorym dwa dowolne jego punkty nie
zmieniaja odleglo$ci od siebie. Badajac ruch rzeczywistego obiektu wprowadza si¢ na-
stgpujace zalozenia: ‘ ,

— ukiad wspéirzednych Oxyz zwiazany jest z poruszajacym si¢ obiektem i jego po-
czatek pokrywa si¢ ze §rodkiem masy ciafa,

— na poruszajacy si¢ obiekt dzialaja sily cigzkosci, aerodynamiczne i napgdu ra-
kietowego. '

Réwnania ruchu obiektu wyprowadzono w oparciu o podstawowe réwnania dyna-
miki, [7]: :

- dil, - dk. =
® o @ b g =m

Dla obiektu o stalej masie m = const otrzymano:

Ve .=\ =
oK, ~ - —
(10) . 51 +O2xK, =

Stosujac przekszialcenia [7, 9, 10] oraz rzutujac wektorowe réwnania ruchu (9) i (10)
na osie ukfadu wspétrzednych otrzymano dynamiczne réwnania ruchéw: postgpowego
i obrotowego w postac1 skalarnej [9, 10]. Do otrzymanego ukladu réwnan (9) i (10) do-
chodza: ‘
— zwiazki kinematyczne uwzgledniajace przemieszczenia migdzy uktadami grawi-
tacyjnym i zwigzanym z obiektem, (3), : :

— zalezno$é mJdey predkosciami kqtowyml P,Q, R i predkosciami uogélnionymi
b,0,¥, 3. ; \
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Uklad réwnan (9) (10) oraz (5) opisuje ruch obiektu w ukladzie zwigzanym z cialem
Oxyz. Dodatkowy uklad réwnan (3) jest ukladem wigzacym réwnania obiektu w ukla-
dzie Oxyz z nieruchomym ukfadem inercjalnym Ox, y, z,.

Prawe strony réwnaf (9) i- (10) zawieraja sity i momenty sit zewng¢trznych dzialajace
na obiekt ruchomy, bedace funkcjami zmiennych opisujacych ruch i polozenie ciala U, V,
W,P,0,R, @ 0,¥. Skladowe sit zewngtrznych i momentéw dzialajacych ‘na obiekt
wyrazaja si¢ zalezno§ciami:

— sily cigzkosci
X, = —mgsinb,
11D Y, = mgcosfsin®,
Z, ="mgcosfcos P,
— sily aerodynamiczne
1 , .
P, = TQSVpr—opor,
3 . 1 2 H
(12) P, = > oSV ;C,—sila boczna,
\ 1 , :
P, = 7.(_;SV‘,Cz—sﬂa noéna,
— momenty aerodynamiczne
1 .
M, = - oSLViC, — moment przechylajacy,
1o . '
(13) M, = TQSLV‘,C,, — moment odchylajacy,
1 , .
M, = > oSLV ;C,,— moment pochylajacy,

gdzie o — ggsto§é powietrza, S — przekrdj poprzeczny korpusu obiektu, L — diugos§¢
charakterystyczna, C,, C,, C;, Cyr, C,, Cy — bezwymiarowe ‘wspélczynniki aerodyna-
miczne. B

W pracy tej szeroko przeanalizowano ruch obiektu swobodnego w plaszczyZnie Ox,; z, .
Poniewaz przedmiotem badan sa symetryczne [5, 6, 9, 23, 24, 29] ruchy obiektu, to zna-
czy, ze:

v=o,

P=R=0,

(14) -0,
L=N=o.

Biorac pod uwage zaleznosci (14), otrzymano z (9) (10) (3) (5) uklad réwnan opisujacych
plaski ruch obiektu swobodnego, ktéry po uwzglednieniu (11) (12) (13) ma postac:

‘ ’
i
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du , 1
o = —QW—gsin0 + o (X,Q+ Xy W+Xo+ Pp— Py)
dw 1
3= QU+gcost + F[(Zq+qu)Q+ (Zw+Zw)W+Zo]
d
D Myt Mo )Q+ MW M)
dt J,
(15) s Q
dr
dx, .
= Ucosl + Wsin0
dz, = — Usinf+ Wcosb,
dt
gdzie: ﬂ
Xy = — % 0S8V Z[C()cos o~ C (a)sina] ‘
Zo = — % oSV Z[C (o)cos o + Cy(o)sin «]

1
M, = TQSLV?:Cm(“),

przy czym: o = arctg%, V2 = U+ W2

Stosujac przedstawiong métod@ przeprowadzono badania dynamicznych wlasnofci
osiowosymetrycznych obiektéw zrzucanych z samolotu. Przeanalizowano trzy modele
fizyczne pojemnikéw lotniczych:

— pojemnik klasyczny swobodnie spadajacy po zrzucie z nosiciela,

— pojemnik z dolaczonym sterem glebokosci realizujacym aerodynamiczne zakrzy-
wienie toru,

— pojemnik z rakietowym ukiadem hamujqco-przyspieszajqcym.

Opis matematyczny wlasno$ci dynamicznych wyzZej oméwionych modeli fizycznych
sprowadza si¢ do wspdlnego modelu matematycznego opisujacy jednoznacznie nieod-
ksztalcalny obiekt swobodny o wigzach holonomicznych [9]. Réznice wynikajace z réZnic
konstrukeyjnych modeli uwzglednia si¢ w wektorach stanu poprzez wprowadzenie odpo-
wiednich zmiennych zwanych zmiennymi stanu. Wystepujace w ukladzie réwnan (15)
wspéiczynniki X, X,,, Z,, Z,,, My, M,, noszag nazwg pochodnych aerodynamicznych
[4,5,6,29,31, 34], a wspélczynniki Z,,, Z,,,, M, — pochodnych silnikowych [6]. Wy-
znacza si¢ je zgodnie z przyjeta w lotnictwie zasada przy badaniu stateczno$ci obiektéw
latajacych, przy zaloZeniu, ze zmiany symetryczne ruchu powoduja zmiany symetrycznych
siti moment6éw, a zmiany antysymetryczne-antysymetrycznych [4, 5, 6, 9, 10, 12, 29, 31, 32].
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Pochodne aerodynamiczne analizowanych modeli maja postaé:
— dla pojemnikéw klasycznych [10, 11]: ‘

1 W24U? S aC, fx
o= =05, T J GO
1 W2*4+U? _ aoC,
Y=oy S
X1
1 W2+U? S aczf
L=y s, ) G
(16) i
1 W24+U? 3G,
Ze= gy S
1 WwriU S . oG, [
+
Mo L PO S 0
g 70U 5, P ) Grxx
1 W24+ U? aC,
M,=— -
. »=70 U SL o’
- dla pojemnikéw usterzonych [13]:
1 _WP+U? _[0Ch ,  0Ck 1 fx
Xq— —79 U S[ Ja IH+ Ja Tb Cl(x)xdx N
1 Ww2+U? _acC,
Xo= —ge S5,
’ 1 wetUr [ ac, oC, 1 [
Z _- Y i ZK 7[ d
a 2@ U S[ da IH_'__ do S, Ci ()x x],
(17) =
1 W24+U?% _ oC
Zy= ——p T g0z
2 ¢ U S Jo ’
1 w240 [0Cmy . 3Cme | f
My= — ey —SL[ ot hyt o [ €y G|,
1 w2+U? . 0C,
My = U SE o ’

— dla pojemnikéw z rakietowym ukladem hamujacco-przyspiesz\ajqcym

105

pochodne

aerodynamiczne wyrazaja si¢ podobnie jak dla pojemnikéw klasycznych, a pochodne
silnikowe majg postaé [6, 14]:

(18)

qu = Is (msp - ms}l),
Zs = % oVS(Csp— Cspr),

Mtis = Isz(msH'—m:p)’
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gdzie S, — powierzchnia przekroju podtuznego pojemnika, C;(x)— funkcja zmiany
przekroju poprzecznego pojemnika wzdtuz dlugoéei, /y — odleglo§é od SC pojemnika do
0,
t

osi obrotu steru, /;,— odleglo$¢ od SC pojemnika do dyszy silnika rakietowego,

2P . . S
wydatek sekundowy gazow prochowych,zﬁsg = C, — wspélczynnik ciggu silnikéw

rakietowych.

4. Wlasnosci kinematyczne i geometryczne ruchu obiektéw zrzucanych z samolotu

Réwnania (15) opisujace ruch obiektu zrzuconego z samolotu sa réwnaniami rézniczko-
wymi zwyczajnymi rzedu drugiego, silnie nieliniowymi, o zmiennych wspdiczynnikach.
Scatkowano je numerycznie wykorzystujac metode Runge-Kutta przy czym analize nume-
ryczna przeprowadzono w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych, [35, 37].

Opracowane programy maja na celu zbadanie wplywu:

— parametréw lotu nosiciela,

— parametréw konstrukcyjnych obiektu zrzuconego, takich jak kat wychylenia
steru By, wielko§¢ sity hamujacej Py, przyspieszajacej P,, na tor lotu obiektu f(x,, z,),
zmian¢ kata natarcia «, kata pochylenia 0, predko§é upadku ¥, i inne parametry cha-
rakteryzujace ruch.

Obliczenia wykonano dla nast¢pujacych parametréw:

— predko$ci zrzutu ¥, = 100, 150, 200, 250 [m/s];

— kat pochylenia w chwili zrzutu 6, = —15, 0, 15[°];

— wartoéci sit Py = P, = 2000, 4000, 6000 [kG];

— kat wychylenia steru pojemnika fg = 0,15,30 [°];
przy zachowaniu statych warto§ci pozostatych parametrow jak np.: charakterystyk geo-
metrycznych, masowych, aerodynamicznych. '

Charakterystyczne wyniki ot}llczen dla badanych modeli przedstawiono w formie
wykreséw na rys. 3+18.

a) Klasyczny pojemnik lotniczy. Z analizy otrzymanych wynikéw obliczen [10] wy-
plywa wniosek, Ze profil toru z, = z; (x;) w istotny sposéb zalezy od predkoéci zrzutu ¥V,
rys. 3, i poczatkowego kata pochylenia 6, rys. 4. Ze wzrostem predkosci zrzutu ¥, do-
no$no$¢ pojemnika znacznie roénie, a tym samym i jego tor staje sie bardziej plaski, co
doprowadzi¢ moze przy pewnej warto§ci kata upadku 0, do rykoszetu. Podobnie wzrost
poczatkowego kata pochylenia 6, powoduje duze zwigkszenie dono§no$ci przy czym jego
wplyw na zmiang kata upadku 6, jest meznaczny, np. przyrost kata 40, = 30° pow0du1e
przyrost kata A6, =~ 0,1 rad, rys. 4.

Zmiana kata pochylenia 6 na torze ma charakter oscylacji gasnacych, rys. 5. Wazrost
predkosei zrzutu ¥, powoduje zmniejszenie kata upadku 0, oraz zwigkszenie czgstosci
i zmniejszenie amplitudy oscylacji, rys. 5. '

Z charakteru zmian kata natarcia «, rys. 6, i predkosci pionowej W, rys. 7, na torze
wynika, Ze ruch pojemnika swobodnie spadajacego jest ruchem peripdycznym, ttumionym
przy czym ttumienie silnie wzrasta z przyrostem predkosei, rys. 6 i rys. 7.
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Wektor predkosci catkowitej pojemnika V. zmienia si¢ jak na rys. 8. W pierwszej
fazie lotu nastepuje wyhamowanie predkosci a nastepnie zaczyna ona wzrastaé, przy czym
mozliwa do osiagniecia predko$cia w swobodnym spadku jest predkos§é graniczna.

b) Pojemnik lotniczy sterowany aerodynamicznym sterem glebokosci. Z przeprowadzo-
nych obliczen [13] wynika, Ze profil toru pojemnika sterowanego z; = z;(x;) w istotny
spos6b zalezy od predkosci zrzutu ciata. Ze wzrostem tej predko$ci dono$no$é pojemnika
ro$nie, a wiec tor staje si¢ coraz bardziej plaski, rys. 9.

Z [m]
200 y —
\ -ne
\ VD=2§0'SE 8o=0
m
Vo=750% \
100— = _
0

500 1000 1500 X, [m]
Rys. 9. Wykres profilu toru lotu pojemnika dla réznych predkosci zrzutu V, i katéw wychylenia steru Sg

oM 7 2 IE g s e
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-q7

-02

=03

-09
0l/rad]

Rys. 10. Wykres zmian kata pochylenia 0 przy zerowym wychyleniu steru Sy = 0° i réznych predkosciach

zrzutu ¥V

Wplyw kata wychylenia steru glgbokoéci na profil toru jest maly. Przyktadowo, przy
predkosci V, = 250 [m/s] wychylenie steru o kat Afy = 30° powoduje zmniejszenie
dono$noéei o AX, = 100 [m], rys. 9. Z charakteru zmian kata natarcia « i pochylenia 0,
rys. 10, wynika, Ze ruch pojemnika na torze jest ruchem periodycznym.. Dotaczona do-
datkowa powierzchnia powoduje uniestatecznienie ruchu. Zwiekszenie wychylenia steru
o kat A8y powoduje ustatecznienie ruchu, gdyz przy malych katach f amplituda wahan

“
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ma tendencj¢ do wzrostu, natomiast przy wigkszych katach Sy utrzymuje si¢ na stalym,
choé podwyzszonym poziomie. Skuteczno$¢ zakrzywienia toru nie jest duza np. wychylenia
steru o kat A8y = 30° powoduje zwigkszenie kata pochylenia o 46 2 0,2 rad przy duzych
wahaniach. Predko$¢ catkowita usterzonego pojemnika w stosunku do klasycznego znacznie
spada, z tym, ze wzrost kata wychylenia steru powoduje wigkszy spadek predkosci, rys. 11.

e [3]

250
m bez sterow
Vo=250 5
200 : _\
— S
Py=30°

Bo=0°

row
bez sterow |

150 R —
— V=105 | B,=30°
0 2 7 6 1[5

Rys. 11, Charakter zmian predkoSci catkowitej Ve dla réinych predkosci poczatkowych pojemnika
z wychylonym sterem i bez steru

¢) Pojemnik lotniczy z rakietowym ukladem hamujqco-przyspieszajgcym. Z analizy
otrzymanych wynikéw obliczen numerycznych [14] wynika, Ze profil toru lotu pojemnika
z, = z,(x;) w istotny sposéb zalezy od predkosci zrzutu ¥, 1 wielkoScei sit hamujaco-przy-
spieszajacych, rys. 12 i rys. 13. Dla danej sily rakietowej wzrost predkosci zrzutu powoduje
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\ 200, =

‘\%\\
o X\

N
XX

0 250 500 760 % [m] 1000

Rys. 12. Wykres profilu toru lotu pojemnika dla predkoéei zrzutu Vo = 150 m/s i wartosci sity hamujacej
H = 2000 kG i przygpieszajqcej P = 2000 kG
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. | :
zwigkszenie donognosci pojemnika natomiast przy ustalonej predkosci zrzutu przytozZenie
wigkszej sily hamujaco-przyspieszajacej powoduje zmniejszenie dono$nosci, przy czym
istotnym czynnikiem jest czas wlaczenia silnika przyspieszajacego, rys. 12, 13. Wzrost
przedziatu czasowego migdzy czasem zakoriczenia pracy silnika hamujacego fxy, a czasem
odpalenia silnika przyspieszajacego t,, powoduje wigksze wystromleme toru, a tym samym
zmniejszenie dono$nosci (rys. 12, rys. 13).

Tnteresujacy przebieg ma zmiana wektora predkosci calkowitej Ve pojemnika na
torze, rys. 14, rys. 15. Dla poréwnania wynikéw na jednym wykresie przedstawiono
krzywe zmiany wektora predkosci dla swobodnego spadku pojemnika oraz dla lotu po-

g [m]
a
200

V=150
H=4000

750

100

A\

50
78

0 250 500 750 X, [m] 1000

Rys. 13. Wykres profilu toru lotu pojemnika dla predkoéci zrzutu ¥, = 150 m/s i wartoéci sily hamujace)
. H = 4000 kG i przyspieszajacej P = 4000 kG

Ve / %/

9 -7
/ '-5_-—

150 —_— = —18
100 \ / ____,L,———""’J’/ 7
50 :

e

H=2000

L0 2 9 -6 s

Rys. 14. Charakter zmian predkosci catkowitej ¥V, dla predkoéci poczatkowej pojemnika Vo = 150 m/s
i wartoéci sity hamujacej H = 2000 kG i przyspieszajacej P = 2000 kG
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jemnika z przylozonymi okre§lonymi wartosciami sit rakietowych Pg i P,, rys. 14 i rys. 15.
Z analizy uzyskanych przebiegéw wynika, Zze przy danej predkosci zrzutu wigksza warto$é
sily hamujacej powoduje wigckszy spadek predkos$ci catkowitej i analogicznie wigksza
warto$¢ sity przyspieszajacej powoduje wzrost predkoscei calkowitej, a w tym i predkoéci
koficowej V. Okre§lona warto$¢ sity hamujacej Py lub przyspieszajacej P, powoduje
podobne efekty hamowania lub przyspieszania przy réznych predkosciach zrzutu. Na
predkos¢ koncowa pojemnika ma wplyw przerwa czasowa Ata okreslona wzorem At, =
= tpp,— 1y, PIZy czym im ta przerwa jest wigksza tym warto$¢ predkosci koncowej wzrasta.
Wynika to stad, Ze predko$é koficowa jest suma predkosci swobodnego spadku w czasie
At, oraz predkosci rozpedzania podczas dziatania silnika przyspieszajacego, rys. 14irys. 15.

Z wykreséw przedstawiajacych zmiang kqta natarcia « na torze, rys. 16 i rys. 17,
wynika, Ze kat natarcia zmienia si¢ periodycznie, przy czym amplituda i okres wahan

[3]

L—
¢ 78
750 — e —m
100+—\— e
~
2
/D H=9000
g 4 9 6 t/s]

Rys. 15, Charakter zmian predkoéci calkowitej V. dla predkoSci poczatkowej pojemnika Vo = 150 m/s
i wartodci sily hamujacej H = 4000 kG i przyspieszajacej P = 4000 kG ’

«|[rad]

A | ;
N NAAAAAAY e

7 \/ 24 3 4 5
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Rys. 16. Charakter zmian kata natarcia o na torze przy predkosci zrzutu Vo = 150 m/s i wartosci sity
hamujacej H = 4000 kG i przyspieszajacej P = 4000 kG. Silnik przyspieszajacy dziala bezposrednio
po silniku hamujacym
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Rys. 17. Charakter zmian kata natarcia o na torze przy predkosci zrzutu ¥, = 150 m/s i wartosci sily
hamujgcej H = 4000 kG i przyspieszajacej P = 4000 kG. Silnik przyspieszajacy zostaje wlaczony po
czasie At = 2 s od chwili zakoniczenia pracy silnika hamujacego
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Rys. 18. Wykresy zmian kata pochylenia ¢ dla predkosci zrzutu ¥o = 150 m/s i wartosci sit hamujacej H
i przyspieszajacej P rownych H = P = 4000 kG wiaczanych w réznych momentach czasu

zaleza od wielkosci oraz czasu przyloZenia sit rakietowych do pojemnika. Pojemnik w czasie
ruchu ustatecznia si¢ na torze, rys. rys. 16 - 18. Szybsze wlgczenie silnika przyspieszajacego
powoduje szybsze ustatecznienie ruchu.

- Zmiana kata pochylenia 6 na torze ma charakter oscylacyjny, rys. 18. Zasadniczy
wplyw na wielko§¢ kata upadku pojemnika 0x ma czas wlgczenia silnika przyspieszajacego
w ustalonych parametrach zrzutu i wielko§ciach sit przyspieszajacej i hamujacej. Stwier-
dzono, ze pozniejsze wlaczenie silnika przyspieszajacego powoduje duzy wzrost (do ~ 1rad)
kata 0 w czasie swobodnego lotu pojemnika a nastgpnie powolne oscylacje ZJednoczesnym
powolnym i ciaglym wzrostem, rys. 18.

8 Mechanika Teoretyczna 1/77
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5. Wlasno$ci dynamiczne ruchu obiektow zrzucanych z samolotu

Do badania wlasnogci dynamicznych ruchu pojemnikéw lotniczych mozna zastosowaé
uproszczone modele matematyczne obiektu fizycznego. W pracy, analizujac ruchy podtuzne
obiektéw zrzucanych z samolotu, uproszczono model matématyczny tego zjawiska poprzez
linearyzacje réwnan ruchu (15) stosujac metod¢ zamrozonych wspétczynnikéw i malych
zakldcen. Przyjeta metoda zaktada, ze w ruchu obiektu latajacego wystepuja mate odchy-
lenia od okre$lonych w danej chwili warunkéw lotu. Mozna ja stosowa¢ w przypadku,
gdy lot nie zachodzi przy krytycznych katach natarcia «,, oraz gdy zmiany potlozenia
katowego sg male, [9, 10, 11].

Linearyzacje przeproWadzono w okre§lonym punkcie toru przy zalozeniu:

0 = 0,49 —kat toru,
Q = Q,+q— predkos¢ katowa pochylenia,
U = U, +u — skladowa podtuzna predkosci postepowej,

W = W,+w —skladowa poprzeczna predkosci postgpowej,

6,,0,, U, W, —kat toru; predkos¢: katowa pochylenia, predkosé podluina 1 poprzeczna
w chwili ¢;, dla §cile okre§lonego potozenia. Wartoéci te sa obliczane na drodze catko-
wania numerycznego ukladu réwnan nieliniowych (15).

Uklad réwnan rézniczkowych (15), po zlinearyzowaniu, [9, 11, 12], oraz uporzadko-

waniu, w zapisie macierzowym, ma nastgpujaca postac: ‘

(19) AX+Bx+Cx+D =0,

gdzie:
A = [a;;] — macierz kwadratowa wspélczynnikéw bezwladnosci,
B = [b;;] — macierz kwadratowa wspoélczynnikéw ttumienia,
C = [¢;;] — macierz kwadratowa wspdlczynnikéw sztywnoéci,
D = [d;j] — macierz kolumnowa wyrazéw wolnych,

przy czym

col[ITu, ITw, 4]

x = col[u, w, 19]

X

Rozwiazanie zagadnienia sprowadzono do wyznaczenia wektoréw wiasnych Z; i od-
powiadajacych im wartosci wlasnych 4; ;., = & ;. 7, ;,, macierzy stanu R wyraza-
jacej sie zaleznogeia, [9, 11, 12]:

AL S
(20) , R = [—A“C ! _A_IB].

Wyznaczenie wektorédw wlasnych Z;, odpowiadajacych §cisle okre§lonym wartosciom
wlasnym 1;, pozwala na identyfikacje odpowiednich ruchéw rozbatrywanego mode]u
fizycznego badanego obiektu. -

Rozwiazanie ogdlne ukladu réwnan (19) jest liniowa kombinacja wszystkich roz-
wiazan szczegdlnych i dla niepowtarzajacych si¢ wartofci wlasnych ma postac:.

1 ‘ Z = ZCJ Z;exp(4y, 1),

ji=1
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gdzie: )
Z; — jest wektorem wilasnym, odpowiadajacym wartodci wlasnej 4,
C; — state wyznaczone z warunkéw poczatkowych, bedacych wartosciami
zakldcen od parametréw ruchu, dla chwili ¢t = ¢,
Ajj41 — warto$ci wlasne macierzy stanu R,

. .. . 27
— czesto§é oscylacji o okresie T; = ——,
j
— wspdlczynnik thumienia, jezeli wszystkie & < 0, wahania sa tlumione,
tzn. ruch obiektu jest asymptotycznie stateczny w sensie Lapunowa,

Nj+1

é:j.i+l

T, = [n—z—czas sttumienia amplitudy do potowy,

&
przy czym liczba warto§ci wlasnych 1 odpowiadajgcych im wektoréw wlasnych Z; jest
réwna n — liczbie réwnan rézniczkowych zwyczajnych rzedu pierwszego.

Stosujac opisana metode¢ zbadano stateczno$¢ podtuzng modeli pojemnikdéw lotniczych
przedstawionych w rozdz. 4.

Postawiony problem rozwigzano przy pomocy maszyny cyfrowej. Program obliczania -
warto$ci wlasnych i wektorow wlasnych macierzy zostal opracowany oraz obliczenia
wykonano w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych [36, 38].

Otrzymano cztery warto§ci wlasne, ktére zidentyfikowano analizujac odpowiadajace
im wektory wlasne Z;:

A2 = & 2%in,, . — odpowiada szybkim oscylacjom pochylajacym &, zawsze silnie

tlumionym &, , < 0, z réwnoczesnym przemieszczeniem po-

. przecznym pojemnika lotniczego w,

23 o = &3,4+in3 4 — odpowiada poprzecznym wahaniom periodycznym o czgstosci

lub 73,4 lub przemieszczeniom aperiodycznym o, w; charaktery-
Ay =& zuje ruchy rozbiezne &3 > 0, &, < 0 lub slabo tlumione wa-
j-4. = §4 hania.

Charakterystyczne wyniki obliczefi dla analizowanych modeli pojemnikéw lotniczych
przedstawiono ma rys. rys. 19+24. Wykreflono zmiany wspélczynnikéw tlumienia &
i czgstodei oscylacji %, w funkcji czasu spadku pojemnika 2. W celu okre§lenia polozenia
pojemnika przedstawiono réwniez tor lotu z, = f(x,), obliczony w rozdz. 4.

a) Klasyczny p0]emmk lotniczy. Macierze A, B, C réwnania (19) dla klasycznego
pojemnika lotniczego maja postaé:

— macierz wspélczynnikéw bezwladnosci

mO0 O
A=]0 mo|, '
00 J
— macierz wspdlezynnikéw tlumienia
_Xu’ le_Xw’ le_Xq’
B=|-mQ+2), -Z,, —mU+Z)[,

_Mu’ _M‘w, _Mq’
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— macierz wspotczynnikéw sztywnosci

Xy
Zy
0

C:

SO O
S OO

Z analizy zmian warto$ci wlasnych, rys. 19, w funkcji czasu lotu tzn. w zaleznosei od
poloZenia na torze, wynika, Zze ruch pojemnika klasycznego w poczatkowej fazie jest
lotem niestatecznym &; > 0. W pierwszej fazie lotu po zrzucie pojemnik wykonuje po-
wolne ruchy aperiodyczne niettumione & > 01 &, < 0, z réwnoczesnymi silnie ttumionymi
oscylacjami &,,, < 0 o czestosci 1,,,. W dalszym locie nastgpuje ustatecznienie ruchu,
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Rys. 19. Zmiany wspolczynnika tlumienia &, czgstoéci oscylacji 7, kata upadku 0, i predkosei
upadku ¥, w funkcji predkosei zrzutu Vo, w chwili kotcowej T = T
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Rys. 20. Zmiany wspolczynnika tlumienia &, czestodei oscylacji 1 i toru lotu x; = f(z,) w funkcji
czasu ¢ dla predkosci poczatkowej zrzutu Vo = 150 m/s

.

zaréwno szybkie oscylacje o czesto$ci 7y,, sa tlumione &,,, < 0, jak i wahania perio-
dyczne o niskiej czestosci 13,4 sa zanikajace £3,4 < 0. '

Wyniki przedstawione na rys. 20 potwierdzaja stateczno$¢ lotu pojemnika w koncowej
fazie spadku: &,,, < 01 &;,4 < 0. Ze wzrostem predkosci zrzutu ¥, wzrastaja szybkie
oscylacje wywolane ,,usztywnieniem’” aerodynamicznym (7, ,, ronie), przy réwnoczesnym
siimym wzroécie tlumienia (ujemna warto§¢ &,,, maleje). Zmiany tlumionych wahan

.fugoidalnych sa bardzo male. :

b) Sterowdany pojemnik lotniczy z wychylanym sterem glebokosci. Macierze A, B, C
réwnania (19) sterowénego pojemnika lotniczego wyrazaja si¢ podobnie jak w przypadku
pojemnika klasycznego, natomiast rézna jest posta¢ poszczegéinych wyrazéw macierzy.
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Analiza wynikéw wykazuje, Ze umieszczenie steru glgbokosci o przyjetych ksztaltach
i wielkosci powoduje stabe uniestatecznienie lotu pojemnika: &,,, > 0 i w pewnych fazach
lotu: &; > 0, rys. 21.

Wychylenie steru o kat Sy w niewielkim stopniu poglebia niestateczno$¢ lotu, rys. 22.
Tak przyjete stery wykazuja jednoczeénie mata skutecznosé, co jest spowodowane silnymi
wlasnosciami stabilizujagcymi brzechw i pierScieni kierujacych pojemnika klasycznego.

¢) Pojemnik lotniczy z rakietowymi silnikami’ hamujqco-przyspieszajacymi. Macierze
A, B, C réwnania (19) dla pojemnika lotniczego z rakietowym ukladem hamujgco-przy-
spieszajacym sa nastgpujace:

— macierz wspdtczynnikéw bezwladnodcei

mO O
A=|0 mO0 |,
00 J,
M2 ,
18 4
e L
72 //- 2
N
/
AN P39, "
\012 ’\\//
2 4 \ - ll \\ é P 0 2
/ T -1
UL/ \\ N/ \ [2\ é12 \ - ¢
\ 3 9 5 6| 157
\53,4 _
2 7 & - 02
NI &
7 09
.
6 \ 06
S
e | 7 2 8 4 5 Gy
\ 200 500 70 1000 X, [m]
160 N ™ ‘
\ N - wet/s]
100 AN P=H=9000[k5]]
. N \ C TA=1s
50— \ , L ! 0
X Z,00) XZ )
0 f _ |
7, .

Rys. 23. Zmiany wspolczynnikdéw tlumienia §; i wsp()lczynhikéw czgstosei oscylacji n; w funkeji czasu

spadania pojemnika dla predkosci zrzutu ¥, = 150 m/s i wartoéci sit hamujacej H i przyspieszajacej P

réwnych H = P = 4000 kG. Silnik przyspieszajacy wiaczony bezpoérednio po wylaczeniu silnika hamu-
- jacego ;
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— macierz wspélczynnikéw ttumienia
_Xua le_wa n1W1_Xq)

B=|-mQ,—2,, —Z,—2Z,s, mUl_Zq_qua s
_Mu’ _Mw, _Mq_qu>
— macierz wspélczynnikéw sztywnosci
0 0 mgcosh,
C=10 0 mgsinf,|.
00 0

Analiza uzyskanych wynikéw pozwala wyciagnaé nastepujacy wniosek. Mianowicie,
wiaczenie lub wylaczenie silnika rakietowego powoduje uniestatecznienie ruchu, przy czym
rodzaj niestatecznoci jest zalezny od momentu wlaczenia silnika przyspieszajacego:
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|
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Rys. 24. Zmiany wspblczynnikéw tlumienia &, i wspélczynnikéw czestosei oscylacji 7, w funkcji czasu
spadania pojemnika dla predkosci zrzutu V) = 150 m/s i wartosci sit hamujacej H i przyspieszajacej P
rébwnych H = P = 4000 kG. Lot pojemnika przy dzidtajacych silnikach. hamujacym i przyspieszajacym-
wlaczonym po czasie 4f = 4 s od chwili zakonczenia pracy silnika hamujacego
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a) Przypadek wiaczenia silnika przyspieszajacego natychmiast po zakonczeniu pracy
silnika hamujacego, rys. 23. Z analizy otrzymanych warto$ci wlasnych wynika, ze ruch
pojemnika w czasie pracy obu silnikow jest ruchem statecznym: &;,, < 0 i &3,, <0,
przy czym wlaczenie silnika przyspieszajacego powoduje zmniejszenie statecznosci. Na-
stepna faza ruchu badanego obiektu jest niestateczna. Pojemnik wykonuje powolne ruchy
aperiodyczne niettumione: &3 > 0 i &, < 0, z réwnoczes$nie niethumionymi oscylacjami
&1,2 > 0 0 czgstosei y,,. W koncowej fazie lotu nastgpuje ustatecznienie ruchu. Zaréwno
szybkie oscylacje 7, ,, sa ttumione: &,,, < 0, jak réwnieZ periodyczne wahania fugoidalne
zanikaja.

b) Przypadek wiaczenia silnika przyspieszajacego w okre§lonym czasie po zakoficzeniu
pracy silnika hamujgcego, rys. 24. Analizujgc otrzymane warto$ci wlasne stwierdzono
niestateczno§¢ dynamiczna w fazie lotu po zakonczeniu pracy silnika hamujacego: £,,, > 0.
Pojemnik wykonuje niettumione oscylacje: &,,, > 0 o czesto§ci 7,,, z jednoczesnymi
powolnymi periodycznymi ruchami fugoidalnymi %, silnie ttumionymi &3,4 < 0. Wig-
czenie silnika przyspieszajacego powoduje poglebienie niestatecznosei &;,, > 0 i osigga
wieksza warto$¢. W koncowe]j fazie lotu nastepuje ustatecznienie ruchu. Szybkie oscy-
lacje 7,,, sa mocniej thumione &,,, < 0, jak réwnieZ periodyczne wahania fugoidalne sa
whaniami ttumionymi &;,, < 0. )

6. Whnioski

Przedstawione metody badania wlasno$ci dynamicznych ‘pojemnikdw lotniczych daja
ciagla informacje o ruchu obiektu na torze, w przeciwienistwie do analizy ruchu metodami
balistyki zewnetrznej, w wyniku ktérej uzyskuje si¢ informacje wylgcznie o ruchu §rodka
masy. W wyniku przeprowadzonej analizy dynamicznej ruchu obiektu smukfego wiadome
jest, ze cialo zrzucone z malej wysokosci z pokladu nosiciela uzyskuje tak maty kat upadku
Ok, ze istnieje duza mozliwo§¢ odbicia si¢ go od podloza. W zwiazku z tym nasuwa sie
konieczno§¢ zastosowania urzadzen, ktére spowodowalyby zwigckszenie kata upadku
przez wystromienie toru. Przeanalizowano zastosowanie steru glebokosci, ktérego zadaniem
/bylo zakrzywienie toru lotu obiektu bez uprzedniego wytracania jego energii kinetycznej
oraz ukladu hamujaco-przyspieszajacego opartego na wykorzystaniu silnikéw rakieto-
wych. Stwierdzono, Ze skuteczno§¢ zastosowanego steru do zakrzywienia toru lotu obiektu
jest mata ze wzgledu na to, Ze dolaczona dodatkowa powierzchnia okazala si¢ elementem
destabilizujgcym ruch obiektu. Natomiast rakietowy uktad hamujaco-przyspieszajacy
okazal si¢ skuteczny i w pelni realizuje postawione wymagania. Oczywistym jest fakt,
ze praktyczna realizacja takiego ukladu nastreczy okreSlone trudnosci. Poniewaz silniki
rakietowe charakteryzuja si¢ prawie stalym ciagiem, uklad hamujaco-przyspieszajacy
wykorzystujacy je jest malo «elastyczny» w sensie wykorzystania, tzn. warunki zrzutu
muszg by¢ SciSle okre§lone.

Wyzej oméwione uktady nie wyczerpujg wszystkich mozliwosci sterowania swobodnym
lotem obiektu. Po wszechstronnej analizie wszystkich wariantéw przedstawionymi meto-
dami mozna wybra¢ optymalny uklad sterujacy uwzgledniajac jako kryteria optymali-
zacji: mozliwosci techniczne i ekonomiczne realizacji, stopied spetienia postawionych
wymagan i inne warunki majace wpltyw na parametry urzadzenia.
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Pe3ome

TEOPETUYECKUE UCIBITAHUS TUHAMWUECKUX CBONCTB ;
ITIOJIETA OBFBEKTOB CBPACBIBAEMBIX C CAMOJIETA

B pabore paccmaTpuBaloTCsl AMHAMHUECKHE CBOUCTBA cneuyxoumx' 00BEKTOB ; CBOGOLHO MafAIoLIEro
00BEKTa C XBOCTOBBIM OllePEHHEM, OOBEKTA C OTKJIOHEHHBIM PYJIEM BBICOTBI M OOBEKTA C PAKETHBLIM ABU-
raTejieM TOPMOMKEHUA — ycKopeHus. OOBEKT CUMTAETCA YKECTIKMM TEJIOM C TPEMs CTENMEHAMHU CBODOIBI.
IMonyyena cucrema HeNMHMHERHBIX YPaBHEHHIT BTOPOrO IOPAAKA. Y DABHEHUA HHTETPUPOBAHBI UMCIIEHHBIM
METOAOM C YYeTOM INPHHATHIX HAYalbHbLIX YCJIIOBHH.

ITocne nuHEapU3aLMM METOJOM MAIIbIX BO3MYLUEHHI, HCOBITAHUA YCTONUMBOCTH MPHUBEAEHLI K pe-
IIEHNIO COOCTBEHHBIX BEKTOPOB H COOTBETCTBYIOLHMX UM COGCTBEHHBIXK 3HAUEHHIH.

AdpoMHAMHYECKHE XAPDaKTEPHCTHKH IMOJYUYEHbI SKCIIEPUMEHTAIBHO IIyTEM HCIBLITAHUA MOMeei
B a3pOJMHAMHYECKHX TpYyOax.

Summary

THEORETICAL RESEARCH OF DYNAMICAL FLIGHT CHARACTERISTICS OF BODIES
DISPOSED FROM AN AIRCRAFT

’ The paper deals with the dynamics of a freely falling slender body, equiped with control surfaces,
body with deflected height control surfaces, and body with the rocket type braking-accelerating unit. The
object is concerned as a rigid body with three degrees of freedom. The obtained system of strongly non-
linear, ordinary, second order differential equations is solved numerically under prescribed initial condi-
tions. Using the method of freezed coefficients and the perturbation method the stability analysis was,
reduced to finding the eigenvalues and eigenvectors. Aerodynamical characteristics were obtained as a re-
sult of model testing in a wind tunnel. )
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