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PROFESOR WITOLD NOWACKI
[911-lipiec-20 - 1986-sierpien-23

Odszedt od nas, po diugiej chorobie, Profesor Witold Nowacki. Nalezat On do nie-
licznego grona wielkich mechanikéw wspodtczesnych.

Byt Docentem i Profesorem Politechniki Gdanskiej (1945-52), Profesorem Politech-
niki Warszawskiej (1952 - 1955) i Uniwersytetu Warszawskiego (1955 - 1981) i Dyrek-
torem Instytutu Mechaniki U.W. (1969 - 1978). W Polskiej Akademii Nauk petnit obo-
wigzki Sekretarza Wydziatu IV-Nauk Technicznych (1952 - 1957), Zastepcy Sekretarza
Naukowego PAN (1957 - 1966), Sekretarza Naukowego (1966-68), Wiceprezesa (1968 -

1977) i Prezesa PAN (1977 - 1980). Byl zastgpea cz{onka i cztonkiem XCPZPR (odpo-
w1edmo 1967-69 i 1974 - 1980).
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W uznaniu swoich osiggnieé naukowych, ktore zostaly zebrane w ponad 200 pracach
naukowych i licznych monografiach ttumaczonych na jezyki obce (angielski, rosyjski,
francuski, niemiecki, chifiski, czeski, serbsko-chorwacki i rumunski) otrzymat 10 dokto-
ratéw honorowych uczelni polskich i zagranicznych, nagrody pafstwowe I i II stopnia.
Byl czlonkiem zagranicznych Akademii Nauk, cztonkiem honorowym towarzystw nau-
kowych. Odznaczony Orderem Budowniczych Polski Ludowej, Orderem Sztandaru Pracy
I klasy, Krzyzem Komandorskim z Gwiazda Orderu Odrodzenia Polski i indymi odzna-
czeniami. Wyrézniony tytulem honorowym ,,Zashuzony Nauczyciel PRL”. W latach
pieédziesiatych Profesor Witold Nowacki byt inicjatorem powolania towarzystw nauko-
wych przy Wydziale IV-Nauk Technicznych Polskiej Akademii Nauk, nasze Towa-
rzystwo bylo chronologicznie pierwszym. W latach 1958 - 1968 byt wiceprezesem PTMTS,
a w uznaniu Jego wielkich zastug dla nauki polskiej i naszego Towarzystwa w czerwcu
1971 nadane Mu zostalo czlonkostwo honorowe PTMTS. Zmarly byt cztonkiem kilku
komitetéw redakcyjnych czasopism krajowych i zagranicznych, w tym Komitetu Redak-
cyjnego Mechaniki Teoretycznej i Stosowane;.

Pogrzeb Profesora Witolda Nowackiego odbyt sie dnia 28 sierpnia 1986 na Cmentarzu
Powazkowskim w Warszawie. Po mszy $w. w kosciele $w. K. Boroméusza wyruszy! thumny
orszak pogrzebowy, w ktérym oprdcz najblizszej Rodziny Zmarltego, przyjaciél, kolegdéw
i uczniéw uczestniczyli przedstawiciele najwyzszych wladz partyjnych i panstwowych,
uczelni i placéwek naukowych z calego Kraju. Obecni byli: czlonek Biura Politycznego
KC PZPR profesor Tadeusz Porgbski, wicepremier Manfred Gorywoda i byly Przewod-
niczacy Rady Panstwa PRL profesor Henryk Jablonski. Przemdwienia wyglosili profeso-
rowie: Jan Karol Kostrzewski — Prezes Polskiej Akademii Nauk, Wojciech Szczepin-
ski — Przewodniczacy Komitetu Mechaniki PAN, Zbigniew Olesiak — w imieniu wy-
dziatu Matematyki, Informatyki i Mechaniki Uniwersytetu Warszawskiego, Marek So-
kotowski — w imieniu uczniéw Profesora Nowackiego. Kompania honorowa Wojska
Polskiego oddala honory wojskowe, a orkiestra odegrala marsz zalobny Fryderyka Cho-
pina.

Uczestnicy XXVI Polskiej Konferencji Mechaniki Ciala Stalego w Sobieszewie
(1986-09, 8 - 13) uczcili pamigé profesora Witolda Nowackiego, honorowego przewod-
niczacego Konferencji. Wspomnienie o Zmarlym wyglosit w jezyku angielskim profesor
Henryk Zorski.

Czcimy pamigé wielkiego uczonego, madrego i dobrego cztowieka, przyjaciela, opie-
kuna naukowego i nauczyciela wielu mechanikéw kilku pokolen. '

Redakcja

Przeméwienie Prezesa Polskiej Akademii Nauk -
profesora Jana Karola Kostrzewskiego

Kroniki naszej nauki zapisza smieré Profesora Nowackiego jako bolesna stratg, a me-
- chanika polska otoczy Jego postaé zalobna wstega, w tej bowiem dziedzinie strata jest
najbardziej bolesna i niepowetowana. Z pola dfugoletniej i niezwykle bogatej dziatalnosci
naukowej, organizacyjnej, dydaktycznej i spolecznej, odchodzi czlowiek obdarzony nie-
zwyklg sita tworcza, wzér Uczonego, Nauczyciela, Organizatora nauki.
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Wsrdd swiatowej spofecznosci pracownikéw nauki jest grupa uczonych o autorytecie
pajwyzszym. Nalezal do nich Profesor Witold Nowacki, jeden z tych wielkich w nauce
polskiej i §wiatowej.

Dorobek naukowy obejmujacy liczne monografie i podreczniki oraz okolo 200 prac
z réznych dziatéw mechaniki teoretycznej i stosowanej daje pojecie o Jego talencie twér-
czym. Lecz nie sam talent tworzy wielkie dzielo, réwniez i cechy charakteru. Profesor
Witold Nowacki nawet w najtrudniejszych warunkach umiat dostosowaé sie do okresu
i miejsca, w ktérym Zyl. )

Urodzony w 1911 roku spedzit dziecifistwo w zaborze pruskim. Dojrzewal i uczyt sig
w. okresie migdzywojennym, konczac w 1934 r. studia na Politechnice Gdanskiej. Po
zakonczeniu stuzby wojskowej ze stopniem podporucznika, rezerwy wojsk saperskich,
rozpoczat prace zawodowa inZzyniera konstruktora, biorgc udziat w budowie wielu gma-
chow w Gdyni. W wieku 26 lat kierowal budowa wielkiej hali fabryki samolotow w Mielcu.
Juz wtedy wykazywat duza wiedze, intuicje inZynierska i dojrzala odwage konstruktora.

Rok 1939 przerywa $wietnie zapowiadajaca si¢ karier¢ inzyniera konstruktora. W at-
mosferze niezwyklych czasow, w ktérych przyszio mu Zyé, zaczyna sig rowniez w nie-
zwykly sposob Jego kariera naukowa. Uwigziony na 5 lat w niemieckim obozie jenieckim,
podejmuje intensywng pracg naukowa, a jednocze$nie wyklada i uczy innych.

Jedng z wielu napisanych w tym okresie prac przedstawia w 1945 roku jako rozprawe
doktorskg, a drugg, w grudniu tego samego roku, jako rozprawe habilitacyjng. Podejmuje
prace w Politechnice Gdanskiej, gdzie pozostaje przez 7 lat. Prowadzi dziatalno$é dydak-
tyczng, pisze rozprawy i podreczniki, wspdldziala w tworzeniu instytucji naukowych,
towarzystw i czasopism. W 1952 r. zostaje powetany na czlonka korespondenta, a w 1956 r.
na czlonka rzeczywistego PAN. W latach 1952 - 1955 jest kierownikiem Katedry w Poli-
technice Warszawskiej, od 1955 r. pracuje w Uniwersytecie Warszawskim obejmujac
“w 1969 r. funkcje dyrektora Instytutu Mechaniki. Jednoczes$nie, przez prawie 30 lat pozo-
staje w kierownictwie Akademii, zajmujac kolejno stanowiska: sekretarza Wydziatu
Nauk Technicznych, zastgpey sekretarza naukowego, sekretarza naukowego, wiceprezesa,
a w latach 1978 - 1980 prezesd PAN.

Whnidst wielki i trwaty wkiad do nauki polskiej: rozwoj sieci placéwek naukowych
Akademii, opracowanie wielotomowych serii monograficznych w dziedzinie nauk tech-
nicznych, rozwdj czasopi$miennictwa naukowego, organizacja prac nad opracowaniem
ekspertyz. Wéréd najbardziej aktywnych brat udziat w ksztaltowaniu koncepcji i programu
rozwoju Polskiej Akademii Nauk, w okresleniu jej roli i miejsca w organizacji nauki pol-
skiej, w realizacji jej odpowiedzialnych zadan.

W tym samym czasie powstawaly Jego najwazniejsze prace naukowe i najwaznigjsze
monografie. Udziat Profesora Witolda Nowackiego w tworzeniu nauki i osiggnigcia
w tej dziedzinie sg impomijqce. Wplynat na rozwéj swej dyscypliny. Jest autorem wizji
ksztaltujacych postaé nauk mechanicznych, nowatorskiej koncepcji, hipotez, teorii oraz
metod rozwigzywania wielu probleméw z mechaniki cial odksztalcalnych:

— Z teoril sprezystosci, '
— termosprezystosci,

— z dziedziny ofrodkéw mikropolarnych,
— oraz pol sprzgionﬂ/ch.
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Zaintercsowania naukowe wybiegaly poza mechanike i obejmowaly rowniez zagadnienia
pdl elektromagnetycznych.

W sferze oddzialywania Mistrza, nacechowanego ujmujacg prostota i Zyczliwoscia
oraz zainteresowanego naukowym rozwojem miodych pracownikéw, wyksztalcit sig
liczny zastep Jego ucznidw, z ktorych wielu zajelo juz wybitng pozycje w nauce. Oddziaty-
wanie Jego tworczej sily autorytetu naukowego przechodzito i na wspéipracownikow
integrujac szerokie $rodowisko mechanikéw polskich, oraz wplywajac na utrzymanie
atmosfery rzetelnej pracy i zainteresowania tworczym poszukiwaniem. -

Ceniliémy Profesora Witolda Nowackiego za Jego sposob bycia — naturalny, peten
zyczliwodci, wyrozumialosci i dobroci. Szanowaliémy Profesora za cechy Jego osobo-
wosci — za charakter, szlachetne serce, wielka prostolinijnosé, za pelna spokojnej god-
nosci osobistej skromno$é cztowieka rzeczywiscie wielkiego.

Kochat muzyke i wyczuwalo si¢ tez w Jego usposobieniu harmonig oraz zréwnowazenie,
ktére to cechy pozwalaly Mu zachowaé spokéj w sytuacjach trudnych i czgsto bolesnych.

Zastugi dla nauki i naszego kraju nagrodzone zostaly indywidualnymi Nagrodami
Panstwowymi I stopnia, wicloma ordérami, ktére uwiericzyt Order Budowniczego Polski
Ludowe;.

Celem Jego Zycia byla nauka, prawda i poznanie. W nauce tez szukal zawsze oparcia
i ucieczki w najtrudniejszych chwilach zycia. Byt typem uczonego, oddanego bez reszty
pracy badawczej, nie zabiegajacego o zaszczyty i rozglos. Uznanie hojne i zastuzone przy-
chodzito samo. Otrzymal czionkostwo Austriackiej, Bulgarskiej, Czechostowackiej Aka-
demii Nauk oraz Krdlewskiego Towarzystwa w Edynburgu, tytul doktora honoris causa
politechniki w Gdansku, £odzi, Poznaniu, Sztokholmie i Warszawie oraz uniwersytetow
w Glasgow, Grenoble, Li¢ge i Warszawie; powierzono Mu na lata 1978 - 1982 funkcje
prezesa Migdzynarodowego Towarzystwa Wspoldziatania Mechamkl Teoretycznej i Sto-
sowanej.

W obliczu bolesnej dla nas $mierci i niepowetowanej straty jak réwniez wobec calego,
dokonanego juz zycia, ktére toczylo sie
— poprzez wysitki i prace dla nauki, kraju i spoleczenistwa,

— poprzez katastrofy, gorycz kleski wojennej i niewole;
wobec zycia pelnego osiagnigé, zastug i chwaly, ale nie pozbaw1onego rowniez 1 tragizmu,
stajemy w postawie pelnej czci.

Dzielo Profesora Witolda Nowackiego bedzie trwale. Nauka polska i §wiatowa widzieé
bedzie w tym Uczonym wielka czes¢ rozwoju i zdobyczy mechaniki w okresie jej bujnego
rozwoju, widzie¢ w nim begdzie dowdd ile jednostka potrafi zdobyé dla nauki, ile zyskaé
uznania i szacunku, jesli talent swoj wspieraé bedzie wielka pracowito$cig, wytrwatoscia,
rzetelnoseig, dociekliwoéeia badawcza i uporem zmierzajacym do celu, Bedziemy réowniez
w nim dostrzega¢ wzor jak wlasne osiggniecia naukowe mnozyé mozna przez oryginalue,
JjuZz owocujace prace swoicl uczniéw.

Swym dzietem i przyktadem jak pracowaé i 2y¢ dla nauki Profesor Witold Nowacki
oddziatywa¢ bedzie na klimat intelektualny i moralny nauki polskiej, patronowaé poczy-
naniom naszej korporacji uczonych oraz pracy nastepnych pokolen.

W imieniu Prezydium Polskiej Akademii Nauk, w imieniu calej spolecznosei akade-
mickiej Zzegnam Profesora Witolda Nowackiego.
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Yaczymy si¢ w bdlu z rodzina zmarlego, z Jego MalZonka, dzie¢mi, wnukami i przy-
jaciéimi. Prosze laskawie przyja¢ nasze najbardziej serdeczne wyrazy wspdlczucia.
Cze$é Jego pamigci!

Przemowienie Przewodniczacego Komitetu Mechaniki PAN
profesora Wojciecha Szczepinskiego

Przypadl mi w udziale smutny obowiazek pozegnania w imieniu Komitetu Mechaniki
i calej naukowej spotecznosci mechanikéw polskich i cztonkéw IV Wydziatu PAN wiel
kiego uczonego, honorowego przewodniczacego Komitetu Mechaniki, czlonka rzeczy-
wistego PAN prof. Witolda Nowackiego. Profesor Nowacki polozyt ogromne zashugi
dla rozwoju nauk mechanicznych w Polsce, byl wybitnym twérca nauki, a jednoczesnie
inspiratorem i organizatorem wielu przedsiewzig¢ naukowych, wydawniczych i szkole-
niowych o podstawowym znaczeniu dla rozwoju nauk mechanicznych. Byt wieloletnim
aktywnym czlonkiem Komitetu Mechaniki bedac w nim najwyzszym autorytetem.

Profesor Witold Nowacki byl wielkim tworca nauki na skalg $§wiatowa w zakresie
mechaniki ciata stalego. Jego osiagnigcia w zakresie teoriirsprezystosei, termosprezystosei,
teorii pol sprz¢zonych i mechaniki budowli sa zaliczane do fundamentalnych prac w. swojej
dziedzinie. Byly cytowane setki razy w literaturze $wiatowej. Pozostawil po sobie trwaty
pomnik w postaci licznych monografii zaliczanych do klasycznych pozycji literatury
naukowej. Byly one wielokrotnie wydawane w jezykach obcych. Fundamentalna mono-
grafia ,,Termosprezysto$¢” doczekala si¢ kilku wydan zagranicznych i jest zaliczana do
najwazniejszych pozycji literatury w swej dziedzinie.

Profesor Witold Nowacki stworzyt bardzo silna i prezng szkol¢ naukowa znang na
$wiecie pod nazwa Polskiej Szkoly Mechaniki. Niezwykle zalety jego charakteru zwiazaty
z nim na trwale ludzi o wielkich zdolnodciach. Jego wychowankowie sa dzi§ profeso-
rami, a wielu z nich osiggnelo autorytet migdzynarodowy. Swa obecna pozycje zawdzig-
czajg oni w znacznej mierze opiece, inspiracji i zachgcie prof. Nowackiego, ktorego gtéwna
troska bylo dobro i rozwdj miodych pracownikéw nauki.

Profesor Witold Nowacki pozostanie w pamigci calej naukowej spolecznosci me-
chanikéw polskich jako niezwykle Zyczliwy i serdeczny opiekun.

Zegnamy z bdlem wielkiego uczonego o ogromnych zastugach dla rozwoju nauki
polskiej laczac sic w bélu z Rodzina Zmarlego.

Przemowienie prof. Zbigniewa Olesiaka w imieniu
Wydzialu Matematyki Informatyki i Mechaniki
Uniwersytetu Warszawskiego

Zegnamy Cztowieka madrego i dobrego. Czlowieka, ktérego dobroé byla ksztaltowana
madroécia, potrzeba rozwoju wiedzy i Zyczliwoscia wobec kolegéw, wspdipracownikéw
1 ucznidéw. : ' _

W czasie wojny, w oficerskim obozie jenieckim Witold Nowacki nie tylko zajat sig
studiami naukowymi, w wyniku ktérych powstaly oryginalne prace naukowe, doktorat
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i habilitacja, ale réwniez doksztalcaniem kolegéw oficeréw w przedmiotach matematycz-
nych i mechanice budowli. Kilku z nich zostalo, po wyzwoleniu, profesorami wyZzszych
uczelni,

W okresie pracy na Politechnice Gdanskiej nie tylko pracowal naukowo, zajmowat
sie administracja Uczelni i opiekowal rozwojem naukowym mlodszych kolegéw, ale
réwniez zorganizowal biuro projektowe przy katedrze Mechaniki Budowli oraz byt inicja-
torem zaloZenia i wydawca czasopisma Archiwum Mechaniki Stosowanej, wydawanego
w owym czasie z funduszy Katedry, a obecnie najbardziej poczytnego za granica polskiego
czasopisma naukowego z dziedziny mechaniki.

Po przeniesieniu sig do Warszawy w roku 1952 zajat si¢ nie tylko praca organizacyjng
w Polskiej Akademii Nauk i bogata dzialalnoicia naukowa, ale rowniez dydaktyka na
Politechnice Warszawskiej, a od roku 1955 przez 26 lat na naszym Uniwersytecie War-
szawskim. Wielu miodych ludzi moglo dzigki Jego poparciu wyjechac za granice by nawig-
za¢ kontakty miedzynarodowe i wrécié z pomystami i ideami do nowych prac naukowych.
W czasie, gdy inni uzupetniali wiedze¢ za granica Profesor Witold Nowacki pracowat
w Kraju mimo licznych zaproszefi objgcia wykladéw. na uczelniach zagranicznych, przy-
jezdzali natomiast do Niego mlodzi ludzie na staze i by broni¢ stopni naukowych.

Jego pomystem byta préba zorganizowania w Warszawie migdzynarodowego Instytutu
Mechaniki krajow socjalistycznych, a gdy okazalo si¢ to niemozliwe przyczynit sig wydatnie
do powstania Migdzynarodowego Osdrodka Nauk Mechanicznych (C.I.S.M.) w Udine
we Wloszech.

Jego idea bylo powotanie do Zycia przy Wydziale IV — Nauk Technicznych czterech
towarzystw naukowych, w tym chronologicznie pierwszego z nich Polskiego Towarzystwa
Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej. Te inicjatywy organizacyjne mialy na celu watwie-
nie, zwlaszcza miodym adeptom mechaniki, rozwoju naukowego, kontaktéw ze wspot-
czesna nauka §wiatowa i upowszechnianie osiagnieé naukowych.

Po przejsciu na emeryturg w r. 1981 Uniwersytet Warszawski i Politechnika Warszawska
uhonorowaly Go najwyzszymi stopniami naukowymi doktora honoris causa. Byt to wtedy
dsmy i dziewigty przyznany Mu doktorat honorowy.

Do ostatnich chwil zycia, mimo cigzkiej choroby Profesor Witold Nowacki pracowat
tworczo i przewodniczyl Radzie Naukowej Instytutu Mechaniki Uniwersytetu Warszaw-
skiego troszczac si¢ o osiagniecia naukowe miodszych kolegéw i ucznidw.

Z odejsciem Profesora Witolda Nowackiego, jednego z wielkich mechanikéw wspot-
czesnych, skonczyla si¢ epoka rozwoju mechaniki w Polsce zwiazana z Jego Imieniem.

Kochany Profesorze! Bedzie nam strasznie brak Twojej madrosci, debroci i Zyczli-
woscl, ktorych nam tak szczerze nzyczates.

Czeéé Twojej Pamiegci!

Przeméwienie prof. Marka Sokolowskiego
wygloszone w imienin ucznidéw

Moi przedméwcey powiedzieli juz bardzo duzo o Profesorze Nowackim, o Jego dzia-
talnodci 1 zastugach dla nauki polskiej. Cheialbym tu dodaé jeszcze kilka stéw w imieniu
kilku zapewne tysiecy inZzynieréw, ktérzy czuja sie uczniami Profesora, shichali Jego
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wykladéw i uczyli si¢ z Jego ksiazek i podrgcznikéw; w imieniu kilkuset mechanikéw
ciala stalego i pracownikéw nauki, dla ktérych Jego prace lub wskazéwki stanowily
gtowna sile napgdowa dzialalnoéci badawczej; w imieniu kilkudziesigeiu profesoréw
i docentéw, ktdrych cala kariera naukowa, od asystenta poczynajac, przebiegla bezpo-
s$rednio pod Jego czujnym okiem i z Jego inspiracji.

Mysle, ze Profesor zostawit nas nie tylko pograzonych w glebokim zalu, ale i z poczu-
ciem pewnego niesplaconego dlugu: przez cale swe niezwykle pracowite zycie wigcej
z siebie dawal niz przyjmowat od swoich ucznidw, niz bylismy mu w stanie oddaé. Dyspo-
nowal, zdawato si¢ nieprzebranymi zasobami i energii, i pomystowosci, i entuzjazmu,
i zwyklej ludzkiej zyczliwosci i serdecznodei. Co dziwnigjsze, wydawalo sie ze ma wiccej
od nas czasu, czasu ktérego nigdy nam nie zatowal. Na zadnym etapie swej wielkiej drogi
Zyciowej nie mial w sobie nic z dostojnika i kazdego dnia byl gotéw do udzielenia nam
swej rady lub pomocy. :

Truizmem byla by deklaracja, ze my, Jego uczniowie, pamigta¢ Go bedziemy zawsze.
Sadzg, ze jedynym godnym sposobem sptacenia tego zaciggnigtego przez nas dlugu bedzie
nasza wytezona praca prowadzona do konca naszych dni.

Od jutra wracajmy do naszych instytutéw i uczelni, do naszych warsztatéw pracy
i dzialajmy ze zdwojona energia; takiej rady by nam zapéwne Profesor dzi§ udzielil.

Wspomnienie wygloszone przez profesora Henryka Zorskiego
na XXVI Polskiej Konferencji Ciala Stalego
w Sobieszewie
Ladies and Gentlemen : :

This is the first Polish Solid Mechanics Conference without Professor Witold Nowacki
who together with Professor Waclaw Olszak created these conferences and the Polish
school of Continuum Mechanics. He was not always present at our conferences, sometimes
in view of a heavy load in the administration of the Polish Academy of Sciences and more
recently due to bad health. His work however and his ideas have always had a profound
influence on our research, lectures and discussions.

It is both easy and difficult to speak about Witold Nowacki; easy because he has done
so much and difficult because many years are necessary to really understand and appreciate
his work. It is a rare event in science that one man creates so much in a relatively short
time.

Many times his students and followers wondered what were the reasons behind the
enormous influence Witold Nowacki had on Polish mechanics and on people who had
the privilege to know him and to work with him. Of course he was an eminent scientist
who created new qualities in mechanics and whose deep understanding of the physics
and mathematics of the problem led to new and important results. However, equally
important were his qualities as a man: his integrity, honesty and an extremely friendly
attitude towards younger people. His enthusiasm for research was infectious and no
formal discipline and spectacular planning ‘were necessary: simply a special atmosphere
was generated and its attraction was sufficiently strong to gather in Warsaw talented
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people from many countries. He enjoyed working with his students and was genuinely
happy when they published good papers, received degrees and titles. Every discussion
with Witold Nowacki was an event; one might disagree with him (usually it turned out
that he was right) but one always felt the depth of his knowledge and his creative. force.
One also knew that his aims were absolutely honest, namely to advance and promote
science. He never paid attention to publicity and fame. The fame-translations of his mono-
graphs into many languages, many prizes, membership of academies and doctorates
honoris causa, came deservedly but naturally as an expression of appreciation of his
published work and the results of the school he created.

Some of us recall the beginnings of thermoelasticity, perhaps the most important
field of research in Witold Nowacki’s life. It all started with informal discussions and one
or two papers, regarded by some people as too abstract since they contained mathematics
little known at that time and far from easy. Witold Nowacki who always listened with
attention to other. people did not bother with this kind of criticism, for he understood
well the power of the new tools and the necessity of using them in modern mechanics.
Although an engineer by education and a designer of many structures which still exist in
Poland, he mastered new mathematical theories and introduced them to mechanics. The
future proved how right he was; however when one reads his old now classical papers,
one readily observes another characteristic feature of Witold Nowacki’s work, namely
a permanent connection with real physical problems, existing materials and structures.
Mathematics for him was a powerful language and a way to put into precise form basic
physical ideas. :

The future proved the importance of his work in other branches of mechanics as well.
In the Theory of Structures he not only used new methods but formulated and solved
problems which at that time seemed to be of little importance and turned out to be funda-
mental for modern structures. In the Theory of Coupled Fields, the subject he became
interested in about twenty years ago and continued to work on almost until the end, he
predicted numerous interesting phenomena and constructed a sound theory of linear
behaviour. One could go on for a long time enumerating his achievements.

Witold Nowacki was not only a scientist, he was also a wonderful teacher; he started
his research and teaching career in a P.O.W. camp in the early forties (he was thirty years
old then, a very late stast for a theoretician) where he wrote his first papers and organized
courses on mechanics and mathematics. He taught others and studied by himself; conse-
quently within a few months after the end of the war he defended his doctor’s and habili-
tation theses and quickly received the title of Professor. In the next forty years he educated
generations of engineers and applied mathematicians, wrote excellent text books and took
a very active part in promoting younger scientists. He had a style in teaching as well as
in research: in his teaching and writing, his physics was clear and his mathematics precise,
conveying to his students the necessity of independent thinking and studying the classics.

It may sound paradoxical but in a sense he carried out his research and teaching in
his spare time, for most of his time was devoted to the organization of science, a very
time consuming and nerve racking business, especially in our troubled and difficult times.
In the Polish Academy of Sciences since its establishment in the early fifties Witold No-
wacki held a number of key positions (full time jobs) to become finally until his retirement
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five years ago its President. At the same time he headed Departments and Institutes in the
Technical Universities of Gdafisk and Warsaw and later in the Warsaw University. He
presided over numerous Polish and international comittees and societies which had an
essential, frequently decisive influence on the progress of science.

Witold Nowacki was not just an administrator, far from it; in fact, although always
equally friendly towards important people and ordinary clerks, he disliked beaurocracy
with its arbitrary decisions and supefluous paper work and regarded them as obstacles
in the development of science. He believed in the power of science and its importance for
a civilized society. Frequently criticized from various sides Witold Nowacki kept his style,
based on true patriotism, deep knowledge of the principles and philosophy of science and
an absolute devotion to his work.

The Polish and international scientific communities lost one of their outstanding
members. We all lost an exceptional man.

Profesor Witold Nowacki byt promotorem prac doktorskich nastepujacych oséb:

Wiadyslaw Bogucki, 1946-07-08, Politechnika Gdanska
Stanistaw Blaszkowiak, 1947-06-26, Politechnika Gdanska
Stanislaw Rydlewski, 1949-02-23, Politechnika Gdanska

Jerzy Mossakowski, 1955-10-19, IPPT PAN

Zbigniew Olesiak, 1955-10-19, IPPT PAN

Marek Sokotowski, 1955-10-19, IPPT PAN

Jerzy Lipka, 1957-01-10, Politechnika Warszawska

Zofia Mossakowska, 1957-12-19, IPPT PAN

Artur Kacner, 1957-12-19, IPPT PAN

Wtodzimierz Derski, 1958-05-22, IPPT PAN

Wiadystaw Piechocki, 1958-10-16, IPPT PAN

Marian Suchar, 1959-06-18, IPPT PAN

Jozef Ignaczak, 1960-05-06, IPPT PAN

Zbigniew Mazurkiewicz, 1960-06-10, Politechnika Warszawska
Kazimierz Borsuk, 1960-12-08, IPPT PAN

Marek Zérawski, 1961-03-17, IPPT PAN

Zbigniew Parikowski, 1962-10-18, IPPT PAN

Jerzy Marian Grycz, 1962-11-29, IPPT PAN

Jen-yi Chen (Chiny), 1963-10-31, IPPT PAN

Jan Filipkowski, 1964-09-29, Politechnika Gdanska

Pawel Rafalski, 1964-10-08, IPPT PAN

Jaroslaw Stefaniak, 1965-02-23, Politechnika Poznanska
Zbigniew Dziarnowski, 1966-06-30, Politechnika Warszawska
Rastko Cuki¢ (Jugostawia), 1972-11-13, Uniwersytet Warszawski
Krystyna Majorkowska-Knap, 1973-09-28, Politechnika Warszawska
Grzegorz Jemielita, 1975-06-14, Politechnika Warszawska
Jelena Maksimovi¢, Uniwersytet Kragujevad

Janusz Dyszlewicz, 1979-06-23, Politechnika Wroclawska

Do licznego grona uczniéw Profesora W. Nowackiego nalezeli:

Maciej Bieniek, Ryszard Dabrowski, Sylwester Kaliski, Zbigniew Kaczkowski, Jerzy
Sulocki. '
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Doktoraty honoris causa Witolda Nowackiego:

University of Glasgow, Szkocja, 1968-06-19

Politechnika Gdatska, 1971-07-15

Kungl. Tekniska Hoégskolan, Sztokholm, Szwecja, 1977-10-17

Faculté des Sciences Appliqués, Un. Leodium, Litge, Belgia wrgczony 1978-12-15, nadany 1978-09-06

Politechnika Poznanska, 1979-10-18,

Uniwersytet w Grenoble, Francja 1979-10-26

Politechnika ¥.6dzka, 1981-05-24

Uniwersytet Warszawski, 1981-07-03

Politechnika Warszawska, 1981-12-16 :

Wojskowa, Akademia Techniczna, 1986-10-02 (dyplom wreczony Rodzinie, po §mierci Profesora, nadany
1986-06-26)

Czlonkostwa Akademii Nauk, Towarzystw Naukowych

Polska Akademia Nauk, Prezes (1977-80), Sekretarz Naukowy, czlonek rzeczywisty,
Czechostowacka Akademia Nauk, od r. 1965,
Bulgarska Akademia Nauk, od r. 1970,
Austriacka Akademia Nauk, od r. 1972,
Royal Society of Edinbourgh, od r. 1979,
Towarzystwo Naukowe Warszawskie, czt. zwyczajoy od r. 1950,
Polskie Towarzystwo Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej, czlonek honorowy, 1971,
Gdanskie Towarzystwo Naukowe, czlonek honorowy, 1972,
Polskie Towarzystwo Matematyczne, czlonek honorowy,
Hinduskie Towarzystwo Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej, czlonek zalozyciel,
Slowackie Towarzystwo Mechaniki, czlonek honorowy, 1977,
Jugostowianiskie Towarzystwo Mechaniki, czlonek honorowy, 1984,
PZITB, prezes, 1958 — cztonek honorowy,

International Society for Interaction of Mechanics and Mathematics, pierwszy prezes, 1977-83
Komitet Mechaniki PAN, honorowy przewodniczacy
Redaktor Naczelny Biuletynu Zagranicznego PAN,

Czlonek komitetow redakcyjnych: -
Archives of Mechanics (Archiwum Mechaniki Stosowanej, zalozyciel pisma) Rozprawy Inzynierskie,
Mechanika Teoretyczna i Stosowana, Journal of Thermal Stresses, Journal of Elasticity, International
Journal of Engineering Sciences, Uspiechi Miechaniki, Prikladnaja Miechanika (Kijéw), Indian Journal
of Mechanics Continua, Proceedings of the Vibrations Problems -— obecnie Journal of Technpical Physics,
Archiwum Inzynierii Ladowe;. '

Monografie i podreczniki akademickie

1. Statyka. Wyklady na Wydziale Inzynierii Ladowej. Lublin, Wyd. Politechniki Warszawsklej Z tym-
czasowy siedziba w Lublinie, 1945, s. 112 (litografowane), >

2. Mechanika Budowli, na podstawie wykladéw i pod redakcja doc. dr W. Nowacklego opracowali inz.
S. Rydlewski i inz. W. Mielnik, tom I tom I (str. 202), nakladem Kola Stud. Inzynierii Ladowej
Politechniki Gdanskiej, wyd. 2,

3. Mechanika Budowli. Uklady statycznie wyznaczalne, t. I, wyd, 1 Poznan; PWN, 1952; wyd. 2 War-
szawa, PWN, 1954, s. 383 (litografowane),

4. Mechanika Budowli. Uklady statycznie niewyznaczalne, t. 2 Warszawa, PWN 1954, s. 315 (litografo-
wane),

5. Teoria stropow grzybkowych, Prace ITB, Dzial Dok. Techn. i Szkolenia, seria D Statyka i Wytrzy-
malo§¢ Materiatéw, nr 23, 1954, s. 108,
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Silosy. Metody obliczen i konstrukcja. R, Dabrowski (wspblautor), Warszawa, Budownictwo i Archi-

" tektura, wyd. I, 1952, wyd. II, 1955, str. 360,

. Researches on elastic thin plates and shells, Pekin, Instytut Mechaniki Chinskiej Akademii Nauk, 1956,
. Mechanika Budowli, t. |, Warszawa, PWN, wyd. 1, 1957; wyd. 2, 1964, str. 547,

. Mechanika Budowli, t. 2, Warszawa, PWN, wyd. 1, 1960; wyd. 2, 1967, str. 844,

. Mechanika Budowli, t. 3, Warszawa, PWN 1966, str. 624, wyd. 2 pt. DZwigary powzerzchmowe, War-

szawa, PWN 1979, (dodruk [980),

. Zagadnienia termosprezystosci, Warszawa, PWN 1960, str. 430, przeklad rosyjski: Voprosy termou-

prugosti, Moskva, Izd. AN ZSRR, wyd. 1, 1962, wyd. 2 1964, przekiad czeski: Problémy Termoelas-
ticity, Praha, SNTL, 1968,

Termosprezystosé, 1961 PAN Biuro Ksztalcenia i Doskonalenia Kadr Naukowych, str, 179,
Dynamika Budowli, Warszawa, Arkady 1961, str. 380 wyd. 1, 1972, wyd. 2 rozszerzone; przekiad ro-
syjski: Dinamika Sooruzenij, Moskva, Gosstrojizdat 1963; przeklad angielski: Dynamics of elastic
systems, W. Brytania: Chapman and Hall; USA: Wiley and Sons 1963; przeklad serbsko-chorwacki:
Dinamika elasti¢nih sistema, Gradjevinska Knjiga, 1966; przekiad rumunski: Dinamika sistemelor
elastica, Editura Technica, 1970; przeklad niemiecki: Baudynamik, Wien, Springer Verlag, 1974,
Thermoelasticity, wyd. 1 Addison Wesley-Pergamon .Press-PWN, 1962, str 628; wyd. 2 poprawione
i rozszerzone, PWN-Pergamon Press, Warszawa 1986, str. 566,

Teoria Pelzania, Warszawa, Arkady 1963, 170 str.; przeklad francuski: Theorie du fluage, Paris, Eyrolles,
1965; przekiad niemiecki: Theorie des Kriechens — Lineare Viskoelastizitiits, Wien, Deuticke 1965,
Dynamiczne zagadnienia termosprezystosci, Warszawa. PWN 1966, str. 366; przeklad angielski: Dy-
namic problems of thermoelasticity, PWN-Noordhoff, Warszawa-Leyden, 1975; przekiad rosyjski:
Termodynamiceskie zada&i termouprugosti, Moskva, Mir, 1970,

Problems of thermoelasticity, Wroclaw 1967, wraz z S. Kaliskim i P. Perzyng,

Teoria mikropolarnej sprezystosci, Wyd. UcZ. Politechniki Poznanskiej, 1970, str. 123,
Teoria niesymetrycznej sprezystosci, Ossolineum Wroctaw 1970, str. 246,

Teoria niesymetrycznej sprezysto$ci, Warszawa, PWN, wyd. 1, 1971, str. 264, wyd. 2 poprawione i po-
szerzone, 1981, str. 379; przeklad angielski: Theory of asymmetric elasticity, PWN — Pergamon Press,
1986; przeklad rosyjski: Teoria asymetriéeskoj uprugosti, w druku,

Theory of micropolar elasticity, CISM Courses and Lectures 25, Udine 1970, Springer Verlag, 1970,
str. 286,

Teoria Sprezystosci, Warszawa PWN, 1971, str. 730, wyd. 2 poprawione, PWN 1973; przeklad rosyjski:
Teoria Uprugosti, Moskva, Mir, 1957, str. 872,

Termosprezystosé, Ossolineum. Wroclaw 1972, str, 216,

Mechanika Budowli, wyd. 3 zmienione PWN 1974 (dodruk 1975), wyd. 4, Warszawa, PWN 1976,
str. 720,

Micropolar thermoelasticity, w; CISM Courses and Lectures 151, Udme, Springer Verlag, 1974,
DZwigary powierzchniowe, Ossolineum, Wroclaw 1975, wspélautorzy W. Gutkowski, Cz. Wozniak,
Distortion problems of elasticity, oraz Dynamics of elastic and viscoelastic systems, w: CISM Courses
and Lectures 220, Springer-Verlag, 1975,

Mechanical waves in solids, w: CISM Courses and Lectures 222, Udine, Springer Verlag, 1975,

Thermal stresses in anizotropic bodies w: CISM Courses and Lectures 223, Udine, Springer Verlag
1978,

Foundations of linear piezoelectricity, Magnetothermo-elasticity, w: Electromagnetic interactions in
elastic solids, CISM Courses and Lectures 257, Springer Verlag 1979,

Materialy do autobiografii, na prawach rekopisu, PAN 1982, str, 267,

Efekty elektromagnetyczne w stalych cialach odksztalcalnych, Warszawa, PWN 1983, str. 147; przekiad
rosyjski: Elektromagnitnyje effekty v tverdych telach, Moskva, Mir, 1986,

Notatki autobiograficzne, Warszawa, PWN 1985, str. 295,

Teoria sprezystosci, w: Mechanika Techniczna tom IV, cze§é pierwsza str. 14 - 260, PWN, 1978; wy-
danie angielskie w przygotowaniu,

Termodyfuzja w ciatach stalych, notatki do przygotowywanej monografii.
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WPEYW ZRZUTU LADUNKOW NA DYNAMIKE
PRZESTRZENNEGO RUCHU SAMOLOTU

ZBIGNIEW DZYGADLO

KRZYSZTOF SIBILSKI
Wojskowa Akademia Techniczna

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



rzut 0si x na plaszezyzng xg.yq

pldszczyzno  poziomo Xg.Yg

p(d s2cZyzna
symetrii x,z

poczgtek uktadu wspdtrzednych
Zwigzanego z samololem

ptaszezyzna v,z

pionowa i

‘Rys. 1.

rzut osi xg na plaszczyzne x.z

ptaszczyzna xq,¥a

plaszczyzna
symetrii x,z

2 Mech. Teoret, i Stos. 1—2/87 [nn
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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%
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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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Y ST

1
B=64,64.6,

1
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]
I
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L
t

|
|
|
1
|
i
|
1
|
!
i

1
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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r[mjﬁm/sl —— lett sger?wany
z n
10 250 ot niesterowany 20 ) ﬂ
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A
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Y
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L ] | | | L1 1
2 L [ 8 10 12 tls
Rys. 6.

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-
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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.
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1. Wprewadzenie

Parametry modelu matematycznego samolotu zmieniajg si¢ wraz ze zmiana wysokosci
1 predkodci lotu, co w przypadku automatyzacji jego pilotazu wymaga czgsto zastosowania
sterowania adaptacyjnego. Ponizej rozwazony bedzie przypadek, gdy na poczatkowym
etapie syntezy ukfadu sterowania i stabilizacji znane sa charakterystyki samolotu w calym
zakresie wysokosci i predkosci lotu. Wykorzystanie tego faktu pozwala na znaczne uprosz-
czenie algorytmow adaptacji, gdyz mozliwe jest zastosowanie zmiany nastaw parametréw
autopilota w ukladzie z otwartym torem adaptacji.

Istotnym problemem jest tutaj wybor odpowiedniej struktury autopilota i uogdlnio-
nego wskaznika informacji o biezacych charakterystykach samolotu. Wartoci tego wskaz-
nika stanowié beda podstawe do zmiany nastaw parametréw autopilota. Dla celéw infor-
macji przydatne sg takie dane jak: liczba Macha Ma, ci$nienie dynamiczne g, wysokos¢
H, wspdlczynniki transmitancji samolotu K, i Kj. Metodyka wyboru wskaznika, wiasci-
wego dla danej konstrukeji samolotu, przedyskutowana zostanie w oparciu o parametry
aerodynamiczne znanego z literatury samolotu F-101B [2].

Podany sposéb syntezy algorytmu adaptacji nie pozwala zunifikowaé obwodu adap-
tacji, tzn. wymaga indywidualnej analizy dla kazdego typu samolotu. Ponadto niezbgdna
jest tu duza ilo$¢ badan eksperymentalnych lotéw w celu wyznaczenia wartosci parametréw
modelu matematycznego samolotu dla réznych warunkow lotu. Metodyke postepowania
przedstawiono na przykfadzie kanalu podtuznego samolotu.

2. Sformulowanie zadan i ustalenie struktury auntopileta

Model matematyczny kanalu podluznego samolotu w quasi-stacjonarnych warunkach
lotu przyjeto' w postaci nastepujacych transmitancji [2]:
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e Hs) K1+ Ts)

Gils) = B(s) T TAPH2ETs M
_onl) K (-T3s%

G = "5y = Ta2ETs 41 @

gdzie: ® — predkos¢ katowa pochylenia; n — przecigzenie normalne;
8 — kat wychylenia steru; 7, T 1 T, — stale czasowe;
& — wspoblezynnik tlumienia; Kj 1 K, — statyczne wspdlczynniki wzmocnienia,

Podstawowym zadaniem autopilota jest stabilizacja zadanego poziomu charakterystyk
stabilnosci i sterowalnosci samolotu. Nie mniej waznym problemem jest réwnieZ aktywne
tlumienie zaklécen podczas lotu w turbulentnej atmosferze. Tiumienie zaklécen odbywa
sig dzigki oddzialywaniu ujemnego sprz¢zenia zwrotnego; inne rozwigzanie nie jest mozliwe
ze wzgledu na brak mozliwosci dokladnego pomiaru zakiécen. Stopied tego thumienia
w sposdb istotny zalezy od struktury i charakterystyk ukladu samolot-autopilot. Na pod-
stawie symulacji cyfrowej kilku struktur autopilota stwierdzono [2], Ze najbardziej efek-
tywng struktura, w przypadku zastosowania otwartego obwodu adaptacji, jest struktura
w postaci regulatora parametrycznego, zastosowanego w obwodzie sprzg¢zenia zwrotnego,
czyli )

u(t) = Ky (1) x(t)+ Ko() B(2) + Ks () (), ©)
przy czym:

u(t) — sygnal wyjsciowy z autopilota,

x(t) — przemieszezenie drazka sterowego przez pilota,

K, (1), K»(¢) 1 K5(¢) — parametry autopilota. ,
Dodatkowa zaleta tej struktury jest wykorzystywanie informacji o sygnatach bezpo$rednio
mierzalnych. Wprowadzenie do struktury autopilota parametru K, (¢) ma na celu zapewnie-
nie stabilizacji charakterystyk statycznych sterowalnosci.

Przyjmujac, ze czlon wykonawczy autopilota wlaczony jest do ukladu stabilizacji
réznicowo (rys. 1), przemieszczenie steru d(¢) okre$lone jest zaleznodcia

0(r) = K [K,x(1) — Kyu(1), C)
gdzie: K, K; i K, — odpowiednio wspélczynniki wzmocnienia uktadu przemieszczenia
steru, ukladu drazka sterowniczego i czlonu wykonawczego autopilota. Wobec tego,
uwzgledniajac réwnanie (1), (2), (3) i (4), odpowiednie transmitancje uktadu zamknigtego
samolot-autopilot maja postaé '

Bs)  Kp(1+Tys)

Cals) = x(s)  T25+2E,T,s+1’ ®
_ n(s) _ an(l_T%SZ) ‘
Gnls) = S = TP+ 26, Tos+ 1’ ©

przy czym:

K5 (Ki— K, K,) K =£
I+ KK K, + K KK, " ™ K;
' T? ~K,K,K, T3
1+ KK+ K KK,

2ET+K, K3 K, T,
2V +K, K5 Ky+ Ks K K ) (TP — K3 K, K, T2)

K, =

K.,

T? =

z =
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Model matematyczny ukladu zamknigtego reprezentowany jest przez dwie transmitancje,
gdyz stabilizacja predkosci katowej pochylenia (1) nie zawsze zapewnia poprawny prze-
bieg sygnalu przy$pieszenia normalnego n(¢). Transmitancje (5) i (6) okreslono dia quasi-
stacjonarnych warunkéw lotu, tzn. przy za{ozemu ze parametry autopilota K, (1), K,(1)
i K5(t) sq stale.

R
x (1)

Samolot

Rys. 1. Schemat ukladu stabilizacji samolotu w kanale podiuznym

3. Synteza algorytmu adaptacji

Transmitancje (5) i (6) uktadu samolot-autopilot posiadaja rownania charakterystyczne
stopnia drugiego. Algorytmy adaptacji nalezy okre§li¢ tak, aby dla kazdych warunkéw
lotu wystgpowat zadowalajacy charakter procesu przejéciowego przyépieszenia normalnego
n(t) i predkosci katowej 9(z). Na ogét dla samolotu naddzwickowego wystarczy okreslié
parametry autopilota korzystajac z ograniczen naloZzonych na charakterystyki dynamiczne
predkosci katowej () i na charakterystyki statyczne przyépieszenia n(z). Wynika to
stad, ze 9() charakteryzuje si¢ mniejszym tlumieniem procesu przejéciowego, co zwigzane
Jjest z blizszym polozeniem zera transmitancji (5) wzgledem poczatku ukiadu wspdirzgd-
nych plaszczyzny zmiennej zespolonej s, niz jest to w przypadku transmitancji (6).

W przypadku réwnania charakterystycznego drugiego stopnia algorytmy adaptaciji
mozna okre$li¢ postugujac si¢ dwoma warunkami syntezy : warunkiem stabilizacji wartosci
stalej czasowej T, i maksymalnego przeregulowania o, odpowiedniego sygnatr wyjscio-
wego albo warunkiem stabilizacji wartosci T, i wspétczynnika thumienia &,.

Pierwszy warunek syntezy jest o tyle dogodniejszy, ze pozwala latwo dobieraé takie
potoZenie biegunéw, aby zero (lub zera) transmitancji uktadu zamknigtego byto odpowied-
nio kompensowane. Stopiei kompensacji zer zalezeé bedzie od wartosci natoZonego
ograniczenia na o,. Ujemna strona tego warunku sa zlozone i najczgsciej uwiktane row-
nania okreslajace parametry autopilota.

Drugi warunek syntezy pozwala natomiast otrzyma(’: duzo prostsze zwiazki na para-
metry autopilota; kompensowanie wplywu zer na proces przejéciowy nie jest jednak
mozliwe, o ile zadano stale potozenie biegunéw (czyli 7, = const i &, = const). Zadawanie
zmiennych pofozen biegundw jest zbyt ktopotliwe i dlatego z tego warunku mozna z po-
wodzeniem korzystaé wowczas, gdy wplyw zer na proces przejSciowy jest mieznaczny.

Ponizej wezmie si¢ pod uwagg tylko pierwszy warunek syntezy. Ogdlnie transmitancije
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uktadu zamknigtego, dla kanalu podiuznego samolotu, mozna zapisa¢ w postaci:

nrpiln(s z). H (z,—v>
G(s) = @)
” |ZJ| n (s—=p)

gdzie: K — wspolczynnik wzmocnienia ukfadu,
p; — bieguny transmitancji, i = 1,2, ..., n,
z; — zera transmitancji, przy czym r zer lezy po stronie lewej, a m—r po pra-
wej stronie plaszczyzny s, j=1,2,...,m, m < n.
Zakladajac, ze wplyw zer jest nieznaczny, a wigc biegunami dominujacymi sa bieguny
zespolone, to zwiazki okre$lajace proces przejéciowy wielkosci wyjsciowej y(f) i momenty
czasu 1, wartosci ekstremalnych tego procesu sa nastgpujace [2]:

() = {1 +2 [I fl lps =2 e"*’COS(wlt+<m)}, ()
12 p;l EA
L = o {”k+ v arg(p, —pi) — Zafg(Pl"ZJ)— 2 arg(ZJ—Pl)}y )
1 :,3 =1 _ J=rtl
przy czym:
. r m n
Py = Z arg(py—z,)+ Z arg(z;—p.)—argp; ~ Z arg(py—pi),
j=1 J=r+1 i=2

Py = 6, +jw, — biegun dominujacy,
k=0,1,..—iloé¢ punktéw ekstremalnych procesu przejéciowego y(¢).
Maksymalne przeregulowanie ¢, procesu y(t) okreslone jest nastgpujaco:

n

VO' - ]pll 'pl_zjl e—louley (10)
? |ps—pl i |21

W przypadku biegunéw rzeczywistych maksymalne przeregulowanie przyjmuje nastepujaca
postaé '

(=nmr ﬂ ipd [1 (P—2)

o, = i (1)
n p I—Il |z)) ﬂl (px—p1)
= 15k

Réwnania (10) i (11) pozwalaja uwzglednié¢ w modelu matematyczaym ukfadu zam-
knigtego dynamike czlonéw wykonawczych i czujnikéw pomiarowych. Jednakze efekty
uzyskane z tego faktu sa duzo mniejsze w poréwnaniu z trudnoéciami, ktdre hapotyka
si¢g przy rozwigzywanin tych réwnan. Z tego tez wzgledu do dalszych rozwazan wygo-
dniej jest chwilowo pomingé dynamike wspomnianych wyZej urzadzen.



SYNTEZA ALGORYTMU ADAPTACII 33

Dla transmitancji (5) i (6) maksymalne przeregulowanie o, odpowiednio wynosi:

|P1_21|
= € s
EANE
oraz
_ 1= zallpi—zs] - a0 -ares-)
14 22 k)
gdzie:
P = 0 +Hjwy, = — &0, +jo, 1/1 £,
z ! Zy, = 1 Z; = !
1= T1 2 = T, 3= T,

W przypadku biegundw rzeczywistych maksymalne przeregulowanie dla transmitancji
(5) wynosi:

— _‘D%(pl el’l [ Bﬂg__z‘ll elal
? (py Pz)|21 (p2—p)z] ’
a dla transmitancji (6):
3
P2 ”(PJ‘ZJ) .U.H (p2—2)
g = — 1= —_ePiti ePz‘l,
’ (Pl"pz)zz (Pz Pn)zz
dy(t)

przy czym ?; okre§lono z warunku — = 0.

dr |,

Przyjmujac, ze maksymalne przeregulowanie o, i stata czasowa 7, powinny by¢ utrzy-
mane na okreSlonym zadanym poziomie, oznaczonym odpowiednio przez ¢ i T, mozna
ustalié warunki syntezy w postaci:

o, =0, (12)

r,="T. (13)

Przy wyborze wartosci o i T nalezy zwrdcié uwage na fakt, Ze sg one ograniczone maksy-~

malnym wychyleniem steru [2]. Jako wielko$é wyjéciowa y(¢) nalezy wziaé tg, ktéra cha-

rakteryzuje si¢ mniejszym tlumieniem.

Parametr autopilota K(¢) okre§lono z warunku stabilizacji wartoéci wspdtczynnika
wzmocnienia K, transmitancji (6), a wiec:

an = K:; (14)

gdzie K, jest wspofczynnikiem zadanym.

4. Aproksymacja algorytmoéw adaptacji

W przypadku pelnej informacji a priori o charakterystykach aerodynamicznych samo-
lotu nie ma potrzeby okredlania na biezaco wartoéci parametréw autopilota, w oparciu
o przyjete kryterium syntezy. Efekty zbliZone mozna uzyskaé stosujac adaptacje w ukiadzie
otwartym, w ktérej algorytm adaptacji okreélany jest w zaleznosci od biezacej wartoéci

3 Mech. Teoret. i ‘Stos. [—2/87
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posredniego wskaznika informacji o wlasciwosciach statycznych i dynamicznych obiektu,
Tym wskaznikiem informacji moze by¢ liczba Macha Ma, liczba Ma i wysoko$¢ H, cisnie-
nie dynamiczne ¢ oraz wspélczynnik wzmocnienia K, lub Kj. Wybér wskaznika informaciji
o charakterystykach samolotu nalezy przeprowadzi¢ dla konkretnej struktury autopilota

i modelu matematycznego samolotu.

K, T T T T 1 T T Ks 1 T T T 1 T T
x~dla Ma <1
¢-dla Ma 21
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Rys. 2. Wplyw poérednich wskaZnikéw informacji o charakterystykach aerodynamicznych samolotu na

rozkiad wartosci parametréw autopilota K, i K,
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W oparciu o warunki (12) i (13) okreslono dla modelu matematycznego samolotu
F-101B [2] wartoéci parametréw autopilota dla réznych wartosci wysoko$ci H i predkosci
Ma lotu. Obliczone parametry zestawiono na rys. 2, dla réznych wskaznikéw informacii.
Zestawienie wykonano tylko dla parametrow K, i K;; parametr K, moze byé z latwoscia
wyznaczony z warunku (14). Analizujac rys. 2 mozna zauwazyé, Ze na szczegdlna uwage
zastuguja takie wskazniki, jak: g, K3, K, oraz Ma i H. W oparciu o biezacy pomiar Ma
praktycznie nie jest mozliwe nastrajanie parametréw autopilota, gdyz rozrzut wartosci
jest zbyt duzy (rys. 2d). Ponadto trudno aproksymowac t¢ zaleznoéé odpowiednia krzywa
analityczna lub krzywa odcinkami analityczna.

Dobre wyniki uzyskuje si¢ nastrajajac parametry autopilota w zalezno$ci od wartoéci
K, lub tez K3, jednakZze w tym przypadku niezbedna jest identyfikacja modelu matema-
tycznego samolotu. Przy aproksymacji nalezy uwzglednié tu dwa przypadki, a2 mianowicie:
przypadek Ma < 1 oraz Ma > 1.

Na szczegdlna uwage zastuguje adaptacja wedlug wartosci ¢ lub Ma i H, przy czym
w przypadku wskaznika g dla pregdkosci Ma > 1 uzyskuje si¢ gorsze wyniki. Duzo lepsze
wyniki uzyskano nastrajajac parametry K, i K5 w zalezno$ci od Ma i H (rys. 2e). Problem
ten mozna rozwigzaé¢ dwojako:

— obliczone wartos$ci parametrow autopilota dla réznych zakresow wartoéci Ma i H
nalezy wezyta¢ do pamigei np. mikrokomputera, a nastgpnie podczas lotu wywoly-
waé je dla odpowiednich wartosci powyzszych mierzonych wielkosci,

— zalezno$¢ K,(Ma) i K;(Ma) aproksymowaé odpowiednimi krzywymi dla statych
wartosci H, przy czym zakres zmian wysokosci lotu H nalezy podzieli¢ na 5+10
przedziatéow.

Zastosowanie ostatniej metody adaptacji pozwala uzyskaé jednoznaczne warto$ci
parametrow K, i K5 dla réznych kombinacji wartoéci Ma i H. Istnigje tu dodatkowo mozli-
wo$¢ wprowadzenia pomocniczego ukladu, ktéry oceniajac zmiang wartosci przyjetego
wskaznika jakosci na sygnal probny o niewielkiej amplitudzie korygowalby wartos¢
jednego z nastrajanych parametrow.

5. Podsumowanie

W artykule zaproponowano 'ogélnac metode syntezy algorytmdéw adaptacji na przy-
kiadzie modelu matematycznego samolotu F-101B. Idea tej metody polega na wyszuka-
niu posredniego wskaznika informacji, a nastepnie na aproksymacji wyznaczonych wartosci
parametréw autopilota funkcjami, ktére jednoczeénie sa algorytmami adaptacji. Najwy-
godniej wybra¢ taki wskaznik informacji, aby zapewniat dobra jako$¢ adaptacii, a jedno-
czeé$nie byl bezposrednio mierzalny, Oczywiscie wyboru wskaznika informacji i aproksy-
macji nalezy dokonaé dla modelu matematycznego samolotu, do ktorego projektuje si¢
uklad sterowania.

W przedstawionej metodzie syntezy algorytméw adaptacji nie uwzgledniono wptywu
dynamiki czujnikéw pomiarowych i urzadzen wykonawczych na dynamike ukladu samo-
lot—autopilot. Dynamike tych urzadzen mozna uwzglednié korygujac wartos¢ jednego
z nastrajanych parametréw, np. K, lub K, przy stalej wartoéci pozostalych. Korekcijg
taka mozna przeprowadzaé podczas lotéw prébnych lub tez za poérednictwem symulacji
cyfrowe;j.

3.
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Peswome

METOIl CUHTE3A AJITOPHTMA ANAIITHPOBAHHA CHUCTEMbLI CTABHMIIM3ALIUU
CAMOJIETA

B paGore npeianodkeno oBME METOX CHHTE3a ANTOPHTMOB aJarTHPOBAHMA NPONONBLHOrO KaHaja
Ha TpUMepe CBEPX3BYKOro caMondéra. B ocroBe MeTOA JIGWUT OflpefieNleHue MOCPEACTBHHOIC [IOKA3a-
TeNs MHGOPMALMM O 3HAUEHHSIX NapaMeTpoB MATEeMaTHYECKOM MOMENM caMonEra, a 3aTeM ONpeHeNcHHe
M3MeHEHUH 3HAUEHHN IIApAMETPOB CHCTEMbI CTAOMNM3aLUH B (PYHKUMHM 3HAUEHWH I10CPECTBEHHOrO
noxasatensa HxbopMaudu. DTy 3aBHCHMOCTh ANPOKCHMHPOBAHO aHAJMTHYECKOH (YHKIMeH, KoTopas
SABJIIETCH aJITOPUTMOM aJalITHPOBaHuA cucreMbl cTabuisaumi. [loxasaTens wHGOPMAUKWH ONpemeneHo
BBIXOST U3 YCNoBHA 0GecreyeHnss 3aJaHHOT0 Ka4eCTBa NIePEXOHOr0 NPOIECCH CHCTEMbI CTabHITU3aUuH.

Summary

METHOD OF SYNTHESIS OF ADAPTATION ALGORITHM OF STABILIZATION SYSTEM
OF AIRCRAFT.

In the paper we have proposed a general method of syntesis of adaptation algorithms on the example
of the oblong channel of the supersonic aircraft. The method consists in, firstly, defining the transient
criterion of information about the values of parameters of the mathematical model and secondly, determi-
ning the changes of the values of the parameters of stabilization system in the function the values of which
have been approximated by an analytic function i.e., the algorithm of adaptation of stabilization system
of aircraft. The criterion of information is defined for a given mathematical model of aircraft from the
condition that the appropriate quality of Lransient process of stabilization system has been achieved.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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Ipaza, Yexocnaosaxusn

1. Brepenue

B craThe KOPOTKO ONHCHIBAETCA METOJ PAacyeTa OCHOBHBIX a9POMHHAMHYECKHMX Xa-
PAKTEPUCTHK CamoJera, Kak ofHoro tena. Merox 6611 paspaboran B nuHeHHOH ofmacta
JUIs JIOKPUTHYECKHMX Yucel M M Mo3BoJisieT MOJIyYHTh ABa Pasia 25 BEJIHUMH IPOUSBOL-
HBLIX a3POJHMHAMUYECKIX K03(D(dUIMEHTOB, HO 3TOT METOJ MOXHO HCIOJB30BAaTh W IS
HOpYr¥X BeruncaeHuit. Kpome Toro, B craThe JAIOTCA PE3yJILTATHI PaCUETOB M CPABHEHME
C IKCIEPHUMEHTANIBHBIMH JAHHBIMH.

2. MMocTarmoBka 3apgaan

Iembio paspaloTku STOro MerTofa GHUIO [oMyuuTh HH(pOpMALMuU 06 OCHOBHBIX 43pO-
JUHAMUUYECKHX Xa8paKTEPHUCTHKAX CamMOJIeTa AJIsT pacueTa ero JETHBIX JaHHBLIX K XapaKre-
PUCTHK YCTOHYHBOCTH ¥ YIPABIAEMOCTH HA IIEPBBIX Jranax ero paspaborku. s sroro
Hy>KHO ObUI0 pa3paboTaTh TAKOH pacueTHBIH MeToX, KOTOpPBIH Obl JaBal HaJEeKHBIE pe-
3yNbTATHL IS CAMOJIETOB pAasHBIX KOH(HUrypauuii B neiom Ges npumeneHus xoddypu-
IMEHTOB maTephepenivy ¥ 6€3 BBOJA IIPEANONOKEHHE O HarpysKax.

- Obmee pemrenye mpotaeMpl o6TeKaHus Tea ABNSZETCI 0YeHb CI0MKHBIM M IO CYLIeCT-
BY HE BBIIOJHMMBIM MIPY MOMOIIM CYILECTBYIOMIEH BHIYMCIIMTENLHON TEXHUKH IS G0~
IIMHCTBA CIIYYAeE, UMEIOLIUX B TEXHUKE 3HaueHHe. IlosTomy Gblio Beobxomumo BuIGpaTh
YIPOLIEHHYIO MOIIENb, KAKAA yKA3hIBACTCH, HAIPUMED, B [1], HO KoTOpas ofecrieunsaer

" JIOCTRTOYHYIO TOYHOCTH IIPH TIPHEMJIEMOM 3HAUEHMH MALIMHHOLO BPEMEHH.

Meron pacuera ofrexanus camosiera ObLT paspaGoTan IJIST MASANBHOrO rasa H JUIf
JHeMHoH obacTy ofrexanusa. Mcxonsa U3 OCHOBHBIX (PM3HUECKUX 3aKOHOB M YDaBHEHUS
0 COCTOSTHMM Ia3a IIOJIYYaeTCs1 o0lee OIMCcalMe SIBJICHHST — CHCTEMA pudepermanbHbIX
YPABHEHUH B YACTHBIX IIPOM3BOHBIX JJII CKOPOCTEH, AABJIEHVH, IIOTHOCTH 1 SHTPOIIMH .

Hecmorpsi Ha GONBINYK pPasHOBHZHOCTh HAZHAYEHMS] W KOHCTPYKLMOHHOIO BBINOJI-
HEHUSA, JIETAIOLIKE TEJIa MMEIOT OfHY OOIIYIO UepTy, T.e. MAJylo BEJIMUHHY OTHOLUCHMS
TOMIMHEB] B IUIOCKOCTH NEPNEHIWKYJIAPHON K IIPOJOJBHOH OCH M JUTMHBI IO €C HAIPAB-
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JleHHro. TaKoe OTHOILIEHME MEeHCTBUTENIEHO HE TOJBKO Ui HECYIHHX XIOBEDXHOCTEH, Ho
n I GONBINMHCTBA OCTABHBIXK YacTeil camosera, T.€. As (rosesshied, MOTOrOHmON,
HoMBecHbIX 6axoB u T.X. Clie[OBaTeNbHO, JIETAXOIME TENA MOXKHO CUMTATh TOHKHMM Te-
JIaMM M TIDM OPEATOJIOMKEHUM DELIeHNs NPoOaeMbl B JIMHEHHOH 06JIACTH MOYKHO Iipu-
MEHUTh METOJ MAJIbIX BO3MYILEHHI IS1 OCHOBHBIX JIETHBIX DEYXKHUMOB. Y DaBHEHHSA JBH-
YKEHUS HMCAIBHOIO 432 B KOODAMHATHOH CHCTeMe, CBS3aHHOH C TAKUM TEJIOM, UMEIOT
CREeRyIOWHUi BUJ, KaK BBIBOXUTCHA B [2]:

1 {0 2\
A”_EZ’(E"U"X)P:O

a J \= 1
(v g7 = — g ar

TAC NPUHATHI 0003HaUEHHS : P ... CTaTHYECKOE HOABJIEHME, a ... CKOPDOCTH 3BYKA HEBO3-

MylIenHoro TedeHust, Up ... CKOpOCTh Hayalla KOOPAMHATHOH cucTembl, V ... BEKTOp
abCcomoOTHON (BO3MYLUEHHOM) CKOPOCTH I'a3a, g ... IVIOTHOCTh HEBO3MYILEHHOI'O TCUEHHUS,
4 ... oneparop Jlannaca. B pacuerax mnpepmosaraercs 6e30TpbIBHOE OOTEKAHHE TElI.
Iloatomy B KaXKZOH TOUKE MOBEPXHOCTH TEJA HODMAJIbLHAs CJIaraeMas OTHOCHTENBHOM
CKODOCTH DaBHA HYJIIO.

Q.1

V., =0 2.2)

Jna aBcomoTHOR CKOPOCTH TeueHusT rasa nelcTByer

rae U npencrapisieT NePeHOCHYI0 CKOPOCTh U ¥, OTHOCHTENBHYIO CKOpOCTs. Ilepenochan
CKOPOCTb TOUKY TeJIa ONPENENSETCS COOTHOLUEHMEM :

U=Uy+8x7 (2.4)

roe Up ... 03Hauaer CKOpDOCTh Hayajla CBsI3aHOM CHCTeMBI KOODIMHAT, 8 .. BEKTOP
YFPJIIOBOM CKODOCTH M F ... IUIEYO B 3TOM TOUKe. HOpMANBHYIO CKOPOCTH HA ITOBEDXHOCTH
MOYKHO [OHHMATh KAaK CyMMy LIECTH cJlaraeMbIX. B cBf3u ¢ Tem, uro auddepenmas-
Hble ypaBHEHUA (2.]1) ABISAIOTCA JIMHEHHBIMH, TO PEIIEHNE MOYKHO IIOTYUHTH CIIOMKEHHEM
peleHn#t UIsT OTAEJIGHBIX CJIaraeMbIX.

Un = Up,+Uny+ OngtUng, +Ung + g, 2.5

Meron ManbIX BO3MYLIEHHM MPENONATAET, UTO MIMEHEHMSI OTHOCHTENBHO HEKOTOPOro
OCHOBHOI'0 COCTOSIHHSI ABJISIIOTCA MaibIMH. Manble H3MeHEHHA abCOJIIOTHOM CKOPOCTH
ra3a BHI3BIBAIOT HE TOJBKO MaJble M3MEHEHMS YIVIOB aTaKH «, CKOJIMKEHUS 3 WIH yrilo-
BOM CKOPOCTH {3, HO M Manble TEOMETPHUECKHE M3MEHEeHus OCHOBHOM (opMbl, KOTOpas
naer V=0 s (., 8, !—2.) = 0 npu 270 # 0. U3 coornomenuit (2.2) — (2.4) u ypas-
HEHMS BHELIHEH HOPMAJIM K MOBEPXHOCTH CJIELYET, YTO 3T0 XIOIYyJYaeTcs Ipu cos(n, x) =
= 0. OcHoBHas ¢opma MOxxeT OBITh CIEHOBATENBHO CO3/IAHA CHCTEMON BECKOHEYHO
TOHKHX [TOBEPXHOCTEH MMapajulesIbHBIX C IPOMOJIBHON OCBIO x. TOJIMIMHEI cedeHHii Tena
B IUIOCKOCTSIX NEPNEHIHKYJIAPHBIX K IUIOCKOCTH 3TOH CHCTEMBI M NMapaJUIeJIbHBIX C IIPO-
JOJIBHOH OCBIO W OTKJIOHEHHSI OPraHOB YIIPABJEHMA IIOTOM CUMTAIOTCS MAJIbIMH BO3MY-
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IIIeHUAMH OCHOBHOMH (opmbl. TaroKe, KaK U y TOHKOIo IPOGHIIA, KpaeBoe YCIIOBHE paa-
HENUTCA HA CHMMETPHUYHYI0 H AHTHCHMMETPMYHYIO YacTs.

Vicxons M3 aHTHMCHMMETDHYFOH YacTH KpaeBbIX yCNOBHMIT — M3MEHeHwii mop naeficr-
BHeM KHHEMATHYECKHX IIapamMeTPOB — MOXKHO NOJYyYHTh BENMYUHL! IIPOM3BOAHBIX
a3pPOAHHAMUICCKUX koaddunuentos. CrenoBATENLHO, 30ECh DEINACTC CIyyai, Korxa
neopmarat 00eHX CTOPOH OCHOBHOH (OpMBEI OIMHaKOBEIE. CJEAYIOMHKE DE3YIBTAThI
IOJIYYAIOTCS ITyTeM IPHMEHEHHST TEOPeMbI 06 00paTHOM Teuernu. Taxwm 06pa3omM MOXKHO,
HaIpuMep, TOJYUUTh BETHUMHBL KO9((DHIHEHTOB DU HYJIEBOM YIJIe aTaK{ HIHM CKOJIb-
sxenus ¥ K09 (QUIHEHTRI, 3aBHCALLME OT OTKJIOHEHMH OpranoB ynpasieunst [4]. B ciy-
yae WCTONL30BAHMSA CHUMMETPHYHONH YaCTH KPaeBoOro yCIOBHSA — Biusuue GHOpMbI ca-
MoJIeTa, T.€. PasHbIX Hdedopmaimii oferx CTOPOH OCHOBHOH GhOpMBI — pelleHve npo-
H3BOIHUTCS 110 METONY OMHMCAHHOM B [2]. DToT ciryuall B crarse He pewraerca. [Ipu yuere
TOJBKO KHHEMAaTHUECKUX MApaMeTpPOB cooTHouIeHMe (2.5) nepexoauT B (opmy:

Up = Upg+Vng+Ung, +VUng, *0ng, (2.6)

DTOT MeTop TO3BOJIAET TAIOKE ITOIYUHTh K03 HUIMEHTE HEAYKTHBHOIO COXIPOTUBIIEHHA .

3. OcHoBHBIE (opMEI

B 9TOi YaCTH NIPHBOASITCSA TPH THIA OCHOBHEIX (DOPM, CKOHCTPYHPOBAHHBIX HA OCHOBE
MOJIX0/(a, YKA3aHHOI'O B NIpenblaymied wactu. OcHoBHasx opma BEIGHpAETCS TaK, YToObl
Jy4lIe BCErO YUYMTBIBAJIOCH BJIMAHHE NMapamerpa, (QYHKIHEHd KOTOPOro ABJISIETCA cla-
raemoe B IepBoii uacty ypaBHeHus (2.6). OcHoBuble (HOPMBI BBINOJHEHBI YKUPHBIME
JIHHMAMH.

IIpumep OCHOBHOH (DOPMBI IJIA BpAlllCHUSI OTHOCHTEJIBHO OCH Z M NOCTYNATENIbHOrO
NepeMereHHA 110 HaIpPaBJIEHWIO OCH Y, KOTOpas ONIpENeisiercs mapamerpamu £, ¥ o,
NpUMBOAMTCA Ha ¢ur. 1.

Ily

=
4z
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TIlpumeps! OCHOBHBIX (POPM BpPAILIEHAA OTHOCHTENBHO OCH y M IOCTYIATESIBHOrO me-
DEMEIEHHS IO HANpABJIEHUIO OCH Z, OTIpEJIeNIAeMbIe apameTpamu L2, U f, IOKa3aHbI ka
¢durypax 2 u 3.

Cpapuenne ofenx (PUIYp NOKA3LIBAET CBA3L MEXTY ACHCTBHTENLHON (hopmoit dacreit
CaMONET2 M M30DP@YKEHHEM PEINAOLIMX BJIMSHMHA OCHOBHBIMM hbopMamu.

Dur. 3
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Ha ¢urypax 4 1 5 NpHBENEHLI IPUMEDE] BbIO0pa OCHOBHOH (DOPMBI AJIST BPALEHHUST
OTHOCHTEJIBHO TIPOJIOJNILHOM OCH, T.€. JUIA OBIDKEHHMA XapaKTepH30BAHHOIO HapamMerpom
Q... TonpoGusiii ananus BbbOpa OCHOBHEIX (OopM 1 00LINE PEKOMEHIANMY IPUBEAEHBI

B [3].
,‘ {z .
etlg
L\—i N

Dnr. 4

by

7 .4

 —

/

>

\
/”(/7& I

dyur, 5

4. Pemenne B GezpasmepHoii dpopme

B pansneiimem texcre BMECTO AEHCTBHTENBHBIX (DH3HYECKUX BEJINYHH IIPUMEHAIOTCS
BEJMUHHB! (e3pasMepHbIe IPH COXPAHEHHH OJMHAKOBBIX 0003HAYECHMIA.
Ilosromy MOXKHO 3ammcath

—

) G— p—»L x—-»—)i, y——r—y—
Uo, QoUg’ b b
A
N b—»—b— ‘o t-b
7% b’ Uy

rae b MpencTaBNAeT XapaKTEPUCTHUECKHA pasmep.
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Cucrema ypaBHenuit aBmwxeHust (2.1) IPHHHMAET CIIEQYIOIAA BHY:
. a 2
2 — — =
4p=M (a: ax) P
4.2
J 0 \=
(61 3x) V = —pgradp

rge M npencraBnsier uucno Maxa.
TIpu DOMOIIM. COOTHOIIEHHA MeXTy TpaHcdopmauueit JlopeHua u I‘ammea B CBs3aHOM
CHCTeMe KOODJHHAT [IOTOM IIOJIy4arOTCS COOTHOIIEHUA MEXAY HCXOIHBIMH IICPEMEHHBIMU
B cucreMe (4.2) ¥ HOBBIMH IEpeMeHHBIMH X', ', THe {' y)Ke HE ABJIAETCA (PUIHUECKuM
BpeMeHeM. DTY COOTHOLUEHUA CIERyIOIKe:
' M?
x =ypx, = —
Y
TlocTreneHHBIME ONEPALMAMI C HCIIOJIG30BAHHEM HODMAIBHOM Craraemod CKODOCTH u3
Broporo ypaprenust (4.2) moJyyaercs pe3ylbTHPYOIIas CHCTEMa C HOBBIMH INIEpEMeH-
HEIMM B CJIEAYIOLLIEM BHEE:

X, p=yI1-M?* 4.3)

2 9%
A'p—M PO 0

44

4 __‘9_),, _

o ox'|" T om

rje 3HAYHT

, a2 a? 92

4" = Ix'? + a2 + 972 @.5)

JBWKeHus, IpefHasSHAYEHHBIE JUIS pacyera JIETHBIX XapAKTEPHUCTHK, MO)YKHO Ha
NPAKTHKE CUMTATH MEMNEHHEIMY, YUUTHIBAS FAaPMOHWUECKYIO SaBHCHMOCTL OT BPEMEHH,
GoJee o XONAIMM SBJISICTCA [IPEICTABIIEHHE 3aBHCHMOCTH a3POAMHAMHYECKHX Koadhhu-
I[HEHTOE OT KWHEMATHYECKHX IapamerpoB. I10aToMy MOMKHO 3aITHCATE:

q; = QOiCOSkt QI = —quSinkt
ql’ qi = a, a.’ (3’ ﬂ.i st Q;‘, st Q-y; Qz, Q;

rae k sIBJISAETCA IPUBEJEHHOH YacTOTOH M go; amrumTyxoit. Kaykneiit aspoqunamuueckyit
K09(DUIMEHT MOYKHO NPEACTABUTS NPH MOMOIIM IPOMSBOAHEIX. B cilyuae mpHMeHeHus
METOJA MAlTbIX BOSMYIUEHHH, 3TO MOMHO CHENaTh IPH momowun psampa Teitnopa. Meron
3aHHAMAETCA IPEUMYILECTBEHHO IPOU3BOAHEIMH NIEPBOTO NOPSAKA, T.K. BO MHOIMX IIDaK-
THYECKHX CIy4YasX MOXKHO OTDaHHYMTHECS AHAIM3OM JMHEHHBIX 3aBHCHMOCTEH ¢ M §;
1 Be/MunHamy GoJiee BHICOKOIO NOpAAKa npenebperaTs. B reoperueckux aHAIN3aX Ha
OCHOBE JIMHEHHBIX METONOB IPH ApMOHMYECKHX 3aBHCHMOCTSX OT BPEMEHH TaKOE BbI-
pakenne KoadHUuuenTa ABNACTCS TOUHBIM.

‘BEIMyCTHB aGCOMOTHBIA WIEH, MOMHO SaITHCATE:

¢ = D) (g, +crigy)
i

(4.6)
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-
2{; (p™q+p%iq)) 4.7

Z (01g,+07%q))
i
ABCOMIOTHBIA YJIEH Co MOYKHO OIIPENENIUTS HA OCHOBE TEOpeMbI 00 ofparHom Teyenuu [4].
TloTom mocsenHME OBA YPABHEHHMA H3 COOTHOIIeHUH (4.7) HeobXomo mpeoGpazosaTs
TIPH TTOMOLLN HOBBIX KMHEMATHUECKUX MapaMeTpoB O, O, KOTOPbIE ABISIOTCA HYHKIMA-
My x',t, BBenedHBIMH B (4.3). IlocTeneHHBIMH NPEOOPA30BAHUSMH M IIOJCTAHOBKOMN
B (4.4), npepnonaras onaTs k — 0, NOJyyHM HOBYIO CHCTEMY B CICRYIOILEM BHJE:
A'p2' =0 Apli=0
wd g% i p% (4.8)
ox'  on ox _ on +ont
AHAJIOrHUHBIM IyTEM MOJYYHM KpaeBEIe YCIOBUA JUIA cucTemul (4.8) B Bupe:

o2 = o8t 9% = M2x'ovl 4.9

B cBs3K C Tem, YTO IIPEATIONAraeTCsl PEIEHHE U1 TOHKOTO TeJiA II0 METOMY MajblX BO3-
MYIIEHHH, KOTOPOE MOMENIMPYETCA CHCTEMOM GECKOHEUHO TOHKHX NMOBEpXHOCTEH mapai-
JIETIGHBIX TIPOMOJLHOM ocH (0CHOBHOH (OpMOKH) ¢ pa3pbIBoM AaBJIEHHH NPH MEPEXOLde
43 OFHOH CTOPOHBI HA JPYIYIO, IUISA PELIEHUsA cUCTEeMEI (4.8) MOXKHO HCIIOJIBL308aTH CO-
OTHOILEHHA IS NBOHHOrO CJI0s1.

5. Penredde MaTeMaTU9YCCKOH 3aMauM QIA MeNIEHHBIX KoNebaHmii NpH MoMOLUIK
COOTHOLICHKIt Ana pBoiiHOTO Cloa

JInst aspOAMHAMHUYECKUX IIPOM3BONHBIX NaBJEHHA pPt?i MOXKHO IIPH IOMOLIH CO-
OTHOINEHHH [NIsT meoiiHoro ciosi [5] 3ammcars:

.1 1
pey% = ff g(;gn_an_ (?)ds S.1»
i = pg%i—pli S (5.2)

R =V (x' = x0)*+ () —y0)* + (2~ 20)*
rae N, Ny 0603Haualor TOUKH C xoopauuatamu (x', ¥, 2), (X0 Yo» Zo) # 2% paspsis
IIPOM3BOHBIX HA OCHOBHOH (opme B Touke No. Hcmonssysa cootHowenus (5.1), (5.2)
1 (4.9) mo>xHO mocyienuHe nBa ypasHenus u3 (4.8) mocrenmeHHO MpeoGpasuTh, IPEmNo-
naras v9,21 = 0 mia &' — o

K BHIY:
Q
f dx{anN { f "<~o>a ( )dS"°]i A (5.3)
F ol 0 0 s
¥ ony J Mp oy 75— ony, \R dSN° = o, — ¥R~ "‘""’3 No

Qi . QL 0y
Mphyy = Cpdioy— X0 Cp Ny,
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Coornomenne (5.3) MOTOM DEINACTC 110 METONY JHCKPETHBLIX CHJI, KOTODBIH Omucay
B [2). TTocrenenno MOXHO HONYYHTH (DOPMYJIBI AJI BBIUACJIEHHS CIAEHYIOUIMX MpOM3-
BOIHBIX
c}"‘”, cAedi mind mgt-q(’ miat
G Gi = @ o5 o B 00 B0 2,, 55, 0., 2 4

CrnenoBaTeNsHo, 3TOT METO] MIO3BOJIAeT BHIYMCINTD ABA pa3a 25 BEJMYUH IIPOU3BOIHBIX
A9POAMHAMUYECKUX KOIDDUUMEHTOR IS HOKPHTHUYECKHX uucen M Ha ocHOBe mpen-
CTABJIEHMS, YTO OCHOBHOE NPAMONUHEHHOE JBIDKEHME SIBJIACTCA CyNEPIIOHHPOBAHHbIMU
ME[JIEHHBIMH TapMOHHUYECKUMM KOJeOaHMAMMU.

Iporpamma Qs BLIYUCIEHUS cocTariena Ha s3pike Doprpan IV pns 9BM EC 1040,
Ilpu ucronbzosanvm cucremb! 100 ypaBHEHMI NPOAOIDKHTENBHOCTH pacuera npudim-
surenbHo 10 mumyT u pua 200 ypasHenuit 35 mMuHYT.

6. Ilpumepsr pacyeron

Ha ¢ur. 6 yxaspiBaeTcsa IpuMep BHIYUCIEHAA BEJIMYMH NPONSBOAHBIX M KO3 hymm-
€HTOB IIPH HYJIEBOM YIJIe 2TaKy IS IIPOOJBHOLO JBHXKEHHMS NPAMOYIOJIBHOTO KphLIA
¢ yojuHeHEem 6.

c, T . T I T T
M=0

15 T =L3L66
m3=0045203
Cyo=0.18094

Mze=-0.096597
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B ~10.2
PACHET
a o IKCMEPUMENT o,
{ | / { t | 0
Z Mz, - e« o & ® o
sans ae Ld f e < Yo .
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Ha ¢nr. 7 mOKa3aH pE3ysIbTaT BLIYMCIICHUA IIPOM3BOMHBIX IIPOLOJSHOLO NBIOKEHHS
camonera JI 39 pnm uwmena M = 0,7

Ha ¢ur. 8 noxasad OpUMEP BBIMHCIEHHS HHAYKTHBHOIO COTMPOTHBIICHHMS Camonera
O 39 pna M = 0,4,

Ha ¢ur. 9 NpUBOAMTCH DE3YJILTAT pacuera SABHCHMOCTH IPOMSBOAHBIX a3POAHHa-
MUYECKHX KO3 QUIMEHTOB MPOOILHOIO ABMMKEHNA CaMOJIeTa JI 39 or uyncna Maxa.

o T ——— T —
Ko M .

50 ;__O—MMO/G |
3 a

-101 —o0— PACHET
4 o SKCNEPUMEHT

“ |
) | 7)) P P DA § DR S S |

05 M
Dur. 9
JIarepaTypa
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Streszczenie
OBLICZENIE PODSTAWOWYCH CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU.

W pracy przedstawiono krétko metodg obliczen podstawowych charakterystyk aerodynamicznych
samolotu traktowanego jako jedno cialo. Metoda zostala opracowana dla linjowego zakresu charakterystyk
i dokrytyczaych liczb Macha, Umozliwia wyznaczenie dwa razy po 25 pochodnych charakterystyk aero-
dynamicznych. Metoda moze by¢ wykorzystana rowniez dla innych obliczed. W pracy podano wyniki
przykladowych obliczed i przeprowadzono pordwnanie z danymi eksperymentalnymi.

Summary
COMPUTATION OF AN AEROPLANE FUNDAMENTAL AERODYNAMIC CHARACTERISTICS

A computation method has been presented for an aeroplane aerodynamic characteristics in the case
when the acroplane is treated asa whole body. The method has been worked out for a linear region of
characteristics and subcritical Mach numbers. It enables to determine two times 25 derivatives of the
aerodynamic characteristics. The method can be used in other computations as well. Example results and
the comparison with experimental data have been given.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 roku.
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LATERAL STABILITY OF THE CANARD CONFIGURATION

ToMaSz GOETZENDORF-GRABOWSKI
ZDOBYSLAW GORAJ

Warsaw University of Technology

1. Introduction

The Wright Brothers’ aircraft was the biplane Canard, In the next years that confi-
guration has been supplanted by conventional one. However, starting from the early part
of the third decade new designs in the Canard configuration have arised. Advantages and
disadvantages of that configuration have been compared and described in bibliography
in respect of the performance [1, 2] but have not been published in respect of static and
dynamic stability. One of few works in this field has been the analysis of an influence of
the lateral flow to the dynamic stability, which has been performed by R. Panasiuk [3].
From this analysis it has followed that the lateral flow improves the stability of the
phugoid and spiral modes.

In this paper dynamic equations of the small, lateral vibrations for the Canard confi-
guration have been derived and rewritten in the dimensionless form. An influence of the
some design parameters to the lateral stability has been studied. Dynamic effects resulting
from a change of the low-wing configuration by a high-wing one as well as from an in-
crease of the dibedral angle and of the fin and rudder aera and from a change of the mass
balance have been analysed in detail.

A=1/L5CA

Fig. 1. System of coordinates
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2. Notations

A — point denoting one-fourth of a mean aerodynamic chord (MA‘C)

Axyz — stability axis system: x axis is directed towards the nose of fuse-
lage, parallel to the undisturbed flow, z axis is directed down-
wards perpendicularly to the x axis and lies in the plane of sym-
metry, y axis is directed on the- rlght wing, perpendlcularly to
the Axz plane (referred also as Ax,y,z,)

Ax3y323 — body axis system, obtained from Axyz by the rotation « about
the axis Ay

AXs5ys2zs — flow axis system, obtained from Axyz by rotation Sy about the
axis Az ’

b — wing span

B,a(B.s) — stiffness matrix of the anti-symmetrical model (in dimensionless
form)

Bus.» — dimensionless, modified, stiffness matrix of the antisymmetrical
model

Bg — stiffness matrix of the integral model

L —lift coefficient

g — acceleration due to, gravity

Jer Iy, Iz — moments of inertia about either stability axis system Axyz or
body axis system Ax;y;z;

Jays Jxzs Jyz — products of inertia about either stability axis system Axyz or
body axis systen Ax;yp;zs :

JxsJzs Jxz — dimensionless moments and product of inertia, respectively

' Jxs Juy I

L,L, L, — aerodynamic derivatives of the rollmg moment with respect to

velocity of sideslip, rolling and yawing, respectively (either in
stability axis system or body axis system) .

L1y, 1, — dimensionless aerodynamic derlvatlves respectively L,, L,, L,

m — mass of the aircraft

M, — mass matrix of the anti-symmetrical model

Maq,z — dimensionless, modified mass matrix of the antisymmetrical
model

Mg — mass matrix of the integral model

N,, N, N, — aerodynamic derivatives of yawing moment with respect to

velocity of sideslip, rolling and yawing, respectively (either in
stability axis system Axyz, or in body axis system Ax;ys23)

Ryy Ny, Ny — dimensionless aerodynamic derivatives, respectively N,, N,,N;

Pqgsr — components of a disturbance of the angular velocity either in
stability axis system Axyz or in body axis system Ax; 373

P,Q,R — components of the angular velocity either in stability axis system

Axyz or in body axis system 4x; y;z;
S — wing aera
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1ty t — real, aerodynamic and dimensionless time, respectively

T — period of an oscillation

T,z (T2) — time to half (to double) amplitude of an oscillation

u, v, W — components of a disturbance of the velocity either in stability

axis system Axyz or in body axis system Ax;y;z,

U, V, W(U,, Vo, Wo) — coordinates of the velocity V, (and its undisturbed components)
either in stability axis system Axyz or in body axis system Ax; y; 2z,

o» Vos Wo — dimensionless, undisturbed components of velocity V, either
in stability axis system Axyz or in body axis system 4x;y;z4

7 — total velocity of the point A4

X, ¥, Z — coordinates of the mass centre in so-called design axis system.
These coordinates are connected either with stability axis system
(i = 4) or with body axis system (i = 3) by relations x = —x;,
Y=Y 2= —Z

X5, Xad» (Xas) — small disturbance vector for integral and anti-symmetrical model

~ (in dimensionless form), respectively

A — dimensionless coordinates of the mass centre, respectively x and z

Yy, X, — aerodynamic derivatives of lateral force with respect to velocity
of sideslip, rolling and yawing, respectively (either in stability
“axis system or in body axis system)

G

X4
¥,

Yos Yoo Vr — dimensionless aerodynamic derivatives, respectively Y,, Y,, Y,
o ' — angle of attack

Br, Bw, Bs —angle of lateral flow, wind and sideslip, respectively
i — angular frequency

6, —flight-path angle

) — small disturbance of the pich or flight-path angle

Ha — dimensionless mass of the aircraft

& — damping coefficient

0 — air density

D, — bank angle

@ — small disturbance of the bank angle

3. Mathematical Model for Lateral Stability

The mathematical model, which has been used in computations, has included the
mass, aerodynamic and stiffness couplings [4, 5] and will be referred as ,,the integral
model”. The linearized equations of motion have been written in matrix form [5] as fol-
lows: '

Mgxy = BgXxs, (1)
where
{x8}= {u’v>w7pv q, r:'ﬂ’ (P}T (2)

is a small disturbance vector.

4 Mech. Teoret, i Stos. 1—2/87
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Coefficients of the mass matrix My and of the stiffness matrix Bg are placed in Appendix,
Physical model employed in analysis of the lateral stability has been derived from the
integral model under the following assumptions:

1) steady-state trajectory can be the gliding as well as the climbing one, i.e.: 6, # 0,
There can exist a sideslip: fs # 0, a cross-wind: Sy #* 0 and a lateral flow: 8y 0
(where fBs = fir+f8w)

2) there exist only anti-symmetrical disturbances from steady-state flight parameters. The
small disturbance vector x,, [4] has the following coordinates: o, p, r, ¢. The symme-
trical coordinates of the xg vector are equal to zero.

The anti-symmetrical model can be written as follows:

Mq4jca4 = Ba4xa4’ (3)

where matrices M, and B, can be directly derived from matrices Mg and By respectively,
neglecting the uneven columns and rows. Matrices M,, and B,, have the form:

m mz —mx 0
mz J, —=J,; 0
Ma=| e -1, T of @
0 0 0 1
Y, Y,+mW, Y,—mU, mgcos@ycos D,
L, L,+m(zWy—yV,) L,—mzU, mgzcos@qcos D,
B, = —mgycosOysin®@, |. (5)
N, N,—mxW, N, +m(xUy—yVy) —mgxcos@ycos P,
0 1 tan®,cos D, 0

Moments and products of inertia, aerodynamic derivatives and coordinates of the mass
centre occuring in matrices M4, B,, can be related either to the body axis system or to
the stability axis system. Vectorial equation (3) expanded in the body axis system are not
convenient to use in computations because in this case aerodynamic derivatives, usually
known in the stability axis system 4xyz (or in the flow axis system Axsyszs (Fig. 2) —if
the flow angle is not equal to zero) must be converted to the body axis system {5]. The
same equation expanded in the stability axis system (or in the flow axis system) is more
conventional because in such case we must transform only three components of the inertia
pseudo-tensor and two coraponents of the mass centre instead of the nine components of
aerodynamic derivatives and two velocities (if we use the body axis system).

Numerical calculations have been performed on the basis of equations of motion in
dimensionless form:

— d}atl -
ma47 = Bn4xa4) (6)
where
1= t/t, is dimensionless time, while
m
ly = 0.50V,5 Q)

is aerodynamic time,.
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b

/)

Fig. 2. Plan view of the aircraft showing the most important design parameters

One derived the following parameters:
— dimensionless mass

m

= _ 8
M = 05055 ®
— dimensionless coordinates of the mass centre
X, = x/b, Z,=z/b, ®
— dimensionless moments and products of inertia
. Jx . z . sz
Je= gy Ji= pr Je = (10
— dimensionless velocities
_ U, _ Vo — W,
= -2 =_9 = ] 11
Yo v, Vo V.’ Wo v, (1n

One should emphasize that in the stability axis system #, = 1, 7o = Wo = 0, while in the
flow axis system we have

'70 = COSﬂW, 50 = Sinﬂw, WO = 0. . (12)

Equation (6) has been transformed to modified form dividing its scalar components by
a such coefficients in order to get the units at the main diagonal of the mass matrix. So,
putting the small disturbance vector in the form

3 olv b b 13
-xa4“'{VA7 VA’ VA’w} ( )

and assuming that

4%
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1) steady-state flight is horizontal, i.e.: &y =0,

2) steady-state bank angle is equal to zero, i.e. Py =0,

3) the angles of sideslip, flow and wind are equal to zero, we can rewrite the equation
of motion in the form

v

’71114.1}114 = bu4.zgn4a (14)
where
1 i, =X, 0
— _ En/jx 1 _sz/jx 0
Mas,z = —Ea/jz _sz/jz 1 0 ’ (15)
0 0 0 1
Yo Vo Ve luﬂ_ . CL_
b_ = Iv/jx Ip/jx (1,.—-—/1.,, Z_ﬂ)/.]x CLia/jx (16)
- ad. nu/jz np/jz (nr+lu’nxn)/jz —Can/jz
0 w O 0

and symbol v indicates differentiating with respect to the dimensionless time.
A particular solution of the equation (14) has the form

Yo qi Pob g reb i ‘5} 4 |

{VAC’ VAe, V,,e pocts. (7)

Substitution of (17) into (14) gives the following characteristic equation
det{#ye, ; A—baa,} = 0, - (18)

which can be rewritten as

A+a b d+c, dyA+el fi
h1£+y bzz:_i'cz dz_%'i'ez /)2 0 (19)
hyd—x bydrcs dadtes fo|
0 ~ I 0o 2

det

where
x=nfj. y=-Ljj, a=-y, b=z, &= -y,
di= —X4, €= —Ytps, Si=—cL, h=Z,
hy = —Xa[jz, b, =1, ¢z = —bljs, dz = —Jezlix»
(bt pazdlivs  fo= —CLZallsy b3 = —Jezlias
= —Mljsy dy=1, ey=—(—pX)jz» Jf3=cLXalj.

I

€

Dex)elopment of (19) gives characteristic equation of order 4:
AX*+BA*+C12+DA+E = 0. )
Tllle coefficients of this equation can be represented as functions of x and y by the follo-
wing means:
A=4,, B=By,—-yB —xB,, C=Cy—yC—xC,,

D = Do"‘yDl—xDz, E = EO_—yEJ.—XEZ) (21)
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where
Ao = ri—hirathyre, By =ari+ry—hirs+hyrg, By =r,, By =r4,
Co = dafz.—dzfs+h1(d1f3“dafx)_hz(dlfz—dzfl)+a’2+r3—h1"6+hzr9, C, =rs,
C, =rs, Do=eyfs—erfs—aldfs—dsfi)+hefs—esfi)—hilefr~erf1),

D, = re~(difs— d3 /1) phas D, =ro—(difa—dof ) s Eo = —a(ezfa‘"esfz),um
E = (esfi—efa)par E;= (exfi—erf2) fa
and

ry = bydy—byd,, ry = cadi—cidyt+bres—bie,, r3=cre3—cie,,
r4=b1d3——b3dl, I's =C1d3_C3d1+b183—‘b391, "6=C183—C3.€l,
r7=b1d2—b2dl, r8=C1d2-"C2d1+blez—bzel, rg = C1€;—C8,,

while x = n,/j, and y = —/,/j..

Characteristic equation in the form (20) has 4 roots, which correspond to the so-called

,,stiff natural modes”. These modes are as follows: :

— Duch Roll — an oscillatory mode possessing two predominant coordinates: the
sideslip with a velocity v and the rolling with an angular velocity p.
The phase-angle between these coordinates is approximately equal
to 180°, '

— Spiral — an unoscillatory mode possessing two predominant coordinates: the
sideslip with a velocity v and the yawing with an angular velocity r,
which is in phase with the sideslip,

— Rolling — an unoscillatory mode which has the one predominant coordinate, i.e.:
the rolling with an angular velocity p.

4. Short Characteristic of ‘an Aircraft Employed for Computing

The most important data are:

main wing span b=70m
front wing span by =3.6m
body length lg=45m
main wing aera S = 5.6 m?
front wing aera Sy = 1.28 m?
mass m =470 kg
lift-curve stope for main wing Cly = 4.41 1/rad
lift-curve slope for front wing Cly =5.29 1/rad

The essential differences between Canard and conventional configuration, important for

aircraft dynamics, are the following:

— location of a tail ahead of the wing and as a consequence decreasing of the effective
angle of attack on the main wing caused by the mean downwash angle,

— location of a mass centre far ahead of the main wing, usually about 100 or more percent
MAC ahead of the one fourth of MAC, For conventional configuration the mass
centre is usually situated at nerby neighbourhood of the one fouth of MAC. Location
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of the mass centre far ahead of the wing for Canard configuration is caused by necessity
to ensure the static longitudinal tability.
As a result of the numerical computations one could get the following characteristics:
angular frequency 7 and damping coefficient &, either time to half Ty, or time to double
T,, period T and boundaries of the stability, all for the natural modes defined before.
The following parameters were changing:
1) fin and rudder aera S, from 0.3 m? to 0.7 m* with the steep 0.1 m?,
2) main wing dihedral angle G from —5° to 5° with the steep 2.5°,
3) location of the mass centre along the x axis in the body axis system, with respect to
the one fourth of MAC:

X, = ’; = {~.121, —.127, —.133}.

A variation of the mass centre location was achieved by shifting forwards of a mass equal

to 20 kg with the steep 1 m (it can be a baggage, accumulator, radio station etc.)

4) location of the mass centre along the z axis in the body axis system, with respect to the
one fourth of MAC. There has been realized 28 values of Z, with the steep 4z = 2.5 cm
(or 4z, = 0.0036). 1n reality this translocation can be achieved assuming that the mass
distribution of the body is invariable but that wing-body arrangement is changeable,
i.e.: that low-wing configuration can be replaced by the other one, for example by the
high-wing configuration.

5. Numerical Results
At Fig. 3,4 is shown time to double amplitude of the spiral mode T, versus the dihedral

angle G and the fin and rudder aera S, for two different values z,. A decrease of S, as
well as an increase of G increases T,. Comparing Fig. 3 with Fig. 4 we can notice a slight

R T T T T
50F Pt .
© 25 /L0s ]
/
/
/
_ /
= g ! L 7 1
© /4
/30s
-25 s n
%
T,=10s
..50 —
L 17 L L L
03 04 05 06 07 08
Sim?)

Fig. 3. Times to double amplitude T of the Spiral mode as functions of S, and G for low-wing configuration
(Z. = 0.0159)
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0.3 04 05 06 07
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Fig. 4. Times to double amplitude 7> of the Spiral mode as functions of S, and G for low-wing configura-
tion (z, = 0.0279)

increase of T, as z, decreases. This dependence is shown more detail at Fig. 5,6, from which
we can read the necessary changes of S, and G caused by variation of z, to keep the same
T, (T, is equal to 30 s and 15 s at Fig. 5 and Fig. 6, respectively). Computations show that
the influence of the x, (in the neighbourhood of X, = —.127) on the lateral dynamic
stability is negligible.

2,5-0,0351 —~——
—0.0141 ==r+emsrem
000857 — —— ]
0.01590 ————
0.02790

GI°l

| I i
03 04 05 0.6 07

S.{m?)

Fig. 5. Time to double amplitude T, of the Spiral mode (equal to 30 s).as the function of S,, G and z,

Fig. 7-9 show the times to half amplitude T,, of the Duch Roll mode as functions
of G and S, for three different values of z,. An increase of S, as well as a decrease either
of G or of Z, decreases T;,. An influence of S, and G to the value T;;, decreases with
decreasing of Z,. In the case when Zz, is negative T, increases as the G decreases.

Regulations FAR-23 [6] and work [4] give the definition of a boundary quotient
—&/n for the Duch Roll mode. This quotient must be greater or equal to 0.05. Fig. 10-12
show the value —¢&/n as a function of G and S, for three different values of z,. When S,
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Zo=-0,0351 === .
00141 —=—-
000857 ———
0.01590 ————
0.02790 ——

| |
06 07

10F -
iy
-
S -]
Gl°)
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03 04 05 06 07
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Fig. 7. Time to half amplitude T}, of the Duch Roll mode as the function of S, for different values
of G in case of the low-wing (z, = 0.0459)

increases or G decreases then the quotient — &/ either increases if z, is positive or decreases
if z, is negative. An influence of S, and G on the quotient — &/ is very strong diminished
in the case of negative values of Z,.

Fig. 13 shows an influence of X, to the value T;,, for the Duch Roll mode. Shifting
to the mass centre forwards increases Ty;.. An influence of X, to the quotient —&/y is
shown at Fig. 14.
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Fig. 8. Time to half amplitude 7,,, of the Duch Roll mode as the function of S, for different
values of G in case of the low-wing (z, = 0.0279)
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Fig. 9. Time to half amplitude &‘1,2 of Ithe Duch Roll mode as the function of S, for different values
of G in case of the mid-wing (7, = 0.00857)

I

-&/y

Fig. 10. Quotient —&/n as the function of S, and G in case of the low-wing. (z = 0.0459).and admi-
ssible, boundary quotient (—&/n),,
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Fig. 13. Time to half amplitude 7),, of the Duch Roll mode as function of .S, and %, for G = 0° and
Za = 0.028
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T T T T T 1
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Fig. 14. Quotient —&/n as the function of Sy and X, (and admissible, boundary quotient (—&/n)e)
for G = 7° and Z, = 0.028

6. Concluding Remarks

Numerical results have shown that the most important parameters for the lateral,
dynamic stability of Canard configuration are: (1) vertical position of the main wing with
respect to the body, (2) dihedral angle and (3) fin and rudder aera. An increase of the
dihedral angle, a decrease of the fin and rudder aera as well asa shifting of the wing upwards
prolong the times to double of the Spiral mode what is advantageous with point of view
of the stability. Either a decrease of the dihedral angle when the fin and rudder aera is
constant or an increase of the fin and rudder aera when the dihedral angle is constant
can be compenseted by shifting of the main wing towards high-wing configuration.

The Duch Roll mode damping increases with an increase of the fin and rudder aera
as well as with a decrease of the dihedral angle. A shifting of the mass centre forwards,
improving the longitudinal static stability, deteriorates slightly the stability of the Duch
Roll mode increasing the time to half amplitude of an oscillation.

7. Appendix

" m o X, 0 —mz —my O 0]
0 m =Y, mz 0 —-—mx 00
0 0 m—Z, my mx 0 00
M. < 0 mz —L;+my J, =J,, —J. 00
87 -mz 0 —Mytmx —J, J, -J,. 00
—my —mx —N, ~Jy =J, J. 00
0 0 0 0 0 0 10

- 0 0 0 0 0 0 01
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where X, Xy, ..., Ny, N, denote dimensional derivatives in accordance with the following
definition (cited by way of example for the N, derivative):
7 2 .
- %]l _ 3(0.5@V4Sc,,b)_ _ ¢y — 0.50V ,Sb%,
» o[ PP\ Vs ol 22
Vil b V.
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Peswome

BOKOBAS YCTOWUUBOCTb CAMOJIETA TUIIA ,,.YTKW”

B pafore npencTaBiieHO MaTEMaTHUECKYIO MOMAENh MalbiX, OOKOBBIX KoJebanuil camoJieTa THNE
YTKH. Ypapuenns IBWOKEHHs 3a[HCAHO B CKOPOCTHOH CHCTeME KOODAMHAT CBS3aHO¥ ¢ 1/4 cepenueif
aepOoMHAMMYECKOH Xoplbl ¥ JoBeneHo K Oe3pasmepHomy Buiy. ITpoananusmpoBaHo coGCTBeHHBIC 3Ha-
YyeHHs H (hOPMBI HKECTKUX Konebanuii camonéra. IlpencrasueHo ajropuT™ BEIYHCACHNS NpENeNoB yCTok-
YHMBOCTH HBOX OCHOBHBLIX Gopm xoneBamuit: coupansy ¥ TofnaHACkoro luara. OGCy»eHO OCHOBHbIE
PA3HOCTH NPH HCCIIENOBAHMAX YCTOWUMBOCTH KIIACCHUECKOTO Camonéra ¥ camonéra tuma ,,Y'TKH”.
Hccnenosano BansiHue pasiduubIX TEOMETPHUECKHX 1KOH(HIypaumid camoéTa HA yCTORYMBOCTD.

Streszczenie

STATECZNOSC BOCZNA SAMOLOTU W UKLADZIE KACZKA

Przedstawiono model matematyczny matych drgan bocznych samolotu w ukiadzie kaczka. Réwnania
ruchu zapisano w oplywowym ukladzie wspoirzednych zwiazanym z 1/4 $redniej cieciwy aerodynamicznej
i doprowadzono do postaci bezwymiarowej. Przeanalizowano wartosci wlasne i postacie drgan sztywnych
samolotu. Przedstawiono algorytm na obliczanie granic statecznosci spiralnej i statecznoéci holendro-
wania. Omoéwiono zasadnicze réznice przy badaniu statecznofci ukladu klasycznego i ukiadu kaczka.
Zbadano wplyw réznych konfiguracji geometrycznych samolotu na stateczno$é.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 rokn.
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1. Wstep

W celu zbadania zmiany konfiguracji obszaréw startu rakiety w zaleznoéci od warun-
kéw poczatkowych i rodzaju manewru celu, rozpatrzono dynamike systemu samonapro-
wadzania (rys. 1). System samonaprowadzania potraktowano jako uklad dynamiczny [1],
w ktérym sygnaly wejéciowe generuje manewrujacy cel, a sygnaly wyjiciowe opisuja
sterowany ruch rakiety. Zatozono, ze cel jest punktem materialnym o zadanej hipotezie

Teo™ %o Yoo Zeal

Yol R Pt
{rokieta)™\

e

— P - rokieta
C -cel
%g S5 -stanowisko slartowe
R3 - przesirzen ruchu
T - przestrzed czasu
- R*T-przestrzer zdorzen

Rys. 1. Schemat procesu samonaprowadzania rakiety na cel.
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przestrzennego ruchu, a rakieta samonaprowadzana jest ukladem o wielu stopniach swo.-
body, wykonujacym przestrzenny lot z wigzami programowymi [2] w standardowej atmeo.-
sferze. Modelowanie dynamiki systemu samonaprowadzania obejmuje klase zagadnief
prostych i odwrotnych, przedstawionych na schemacie rys. 2, ktéry wyrdznia pieé warstw:
-— warstwe obiektu czyli przedmiotu badad, jakim jest fizycznie istniejacy system
samonaprowadzania lub jego wzorzec;
— warstwe wiedzy apriorycznej teoretycznej i eksperymentalnej dotyczacej obiektu;
— warstwe identyfikacji tj. procedury uzyskania modelu matematycznego obiekty:

L¥[u,x,y,2,p] = 0 (1.1)
e 8
i 73 7 |
! WEJSCIE STAN wysscle | 1
! ) ] () OBIEKT L
i r |
r'—rr——>2 "~~~ T T I ey’ W ”'_r—___'{
| e Sy — g ol
| PROBLEMY | | PROBLEMY | PROBLEMY ] | 2 5 |
! REGULACIH f | SYNTEZY POMARU 1 | '8 £ |
ll  fof | Tl KONTROLI | < § :
5___— —P;OBLEM:———:I— =1 | TR
; MODELOWANIA L. — PROBLEMY N
; I_SYMULACII ANALIZY 13 8 |
| IS
I e et e I
| MOOEL MODELE { |
{ MATEMAT YCZNY DOPUSZCZALNE f~— N
) L {Ll} g (d |
i | z X
! I EE
' ALGORYTM KRYTERIA ERN
Do L IDENTYRIKAC IDENTYEIKAC) " o
| {QI} | - ]
e L e
3 TEORETYCZNA | EXSPERYMENTALNA - l
i : WIEDZA |
| APRIORYCZNA |
L

Rys. 2. Schemat formutowania problemo6w dynamicznych.

gdzie: L* — operator modelu; u — wektor wejéé; ¥ — wektor stanu; y — wektor wyjic;
z —wektor zakldcen; p — wektor parametrow;
— warstwe zagadnien prostych, w ktérej wyrdzniono analize bedaca przedmiotem
szczegdlowych rozwazan;
— warstwe zagadnienn odwrotnych, spoéréd ktorych problemy syntezy i regulacii nie
s3 rozpatrywane w niniejszej pracy.

2. Formulowanie dynamicznych zagadnieni samonoprowadzania

W celu sformulowania zagadnied dynamicznych samonaprowadzania wyszczegoélnio-
nych na rys. 2, do réwnania (1.1) obejmujacego réwnania ruchu i wigzéw nalezy dotaczy
warunki graniczne (poczatkowe i konicowe) oraz ograniczenia na wektor sterowan ¥
stanu x i wyj§¢ y.
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W przestrzeni stanu X, < R", réwnanie (1.1) moZna zapisaé w postaci [2], [3], [4]:
Xp=fi(xg, Xay oo X, Uy s Upy oo Uy, B) @.n
i=1,2,..n
gdzie X = col [x;, X2, ... X5}, u = col [uy, us, ... u],
1y = u(t, Xy, Xg5 oee Xn) 2.2)

Specyfika pracy systemu samonaprowadzania wymaga formutowania warunkéw poczatko-
wych w zbiorze 2, = X, x I' = R*!, co zapisujemy:

X(to) = %o €820 = {Xo; xot(Yarto)} 2.3)
Val'to = {fo: 101 $ to S toz} [y T )

Ograniczenia sterowan typu lokalnego i globalnego, wyznaczaja zbiory sterowati dopusz-
czalnych: :

Uy = {immax|y,(t)) <« M,, i=1,2,..r}

v, = {@ Zrlu,(t)v < M3} .
= Q.4)

te T
U, = {l—ltf Z|u,(r)|d'c$ Mg}
ty i=1

fy r

Ue ={a: [ D lu(o)dv < M3}

t, i=1
wynikajace z ograniczenia odpowiednio: U; — sktadowych wektora sterowati; U, — mocy;

U, — wydajnoféci; U, — energii calkowitej zrédia zasilania.
Ograniczenia okreslajace zbidr stanéw dopuszczalnych:

Xp = {x:max|x;(t)] < Ms, max|x,(f)| < M} (2.5)
Ograniczenia okreslajace zbidr dopuszczalnych wyjéé:

o | fmaxiy = mEOU < by, = 123 @6
> =) max’yj = hj[x(t)]| s MB’ .] = 1121 3 )

gdzie: n;, h; — skladowe odpowiednio przecigZenia i przelotu chwilowego.

Relacje (2.1)+(2.6) stanowia zamknigty uklad ,,danych wyjéciowych” do formuto-
wania, w zaleznosci od etapu badan i potrzeb, zagadnien prostych i odwrotnych samo-
naprowadzania.

Na mocy (2.2) i (2.3) formuluje sig postulat [2], ze badanie dynamiki samonaprowadza-
nia wymaga wprowadzenia abstrakcyjnych pojeé teorii pél orientorowych i w klasie
tych pojeé nalezy interpretowaé rozwiazania zagadnied dynamicznych samonaprowadza-
nia.

5 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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3, Sformulowanie zagadnienia analizy samonaprowadzania

Niech analiza dynamiki systemu samonaprowadzania polega na ilosciowym i jakoscio-
wym badaniu réwnan stanu (2.1) dla zadanej struktury systemu. Efektem kodcowym
analizy bedg obszary startu, samonaprowadzania i realizacji zadania. Poniewaz strukture
systemu, ruch celu i zaklécenia przyjmujemy za znane, to réwnania stanu (2.1) moina
zapisaé w nastepujacej formie wektorowej:

% = (5, 1) o an

Poszukujemy wigc takich rozwiazan réwnania (3.1), ktore spelniaja warunki poczgtkowe

(2.3) i ograniczenia (2.4)~(2.6), oraz dla ¢ = ¢, (rys. 1) majg punkty wspolne z otocze-
niem celu £2,.

~ Otoczenie celu definiujemy jako zbiér (3.2) okreélony w przestrzeni X, x T, w ktérym

spelnione sa warunki wynikajagce z technicznych wymagan realizacji zadania samonapro-

wadzania:
Qo= {EDinl < a, b < XS Ci5t2 ty,i<n} (3.2
>

Zbior trajektorii stanu, ktdre w czasie ¢ = 1,,; osiggaja punkty wspdlne z otoczeniem
celu 2, nazywamy obszarem samonaprowadzania £gy. Natomiast zbiér g warunkéw
poczatkowych X, € Qgr = {2, dla trajektorii z obszaru {2gy nazywamy obszarem startu
lob obszarem dopuszczalnych warunkéw poczatkowych. Zbidr

Qrz = Q.00 3& o (3.3

bedacy niepustym przekrojem otoczenia celu i obszaru samonaprowadzania jest obszarem
realizacji zadania. Postugujac siec wprowadzonymi pojgciami obszaréw, mozemy zagadnie-
nie analizy sformulowaé nastepujaco:
Dla zadanej hipotezy o ruchu celu, danych réwnan stanu (3.1), warunkow (2.3)+(2.6)
i otoczenia celu (3.2) nalezy wyznaczyé Qgr, sy i gz
Zauwazmy, ze 2., O¢n, Q57 1 gz zdefiniowane w przestrzeni X, x T’ maja swoje
obrazy w wybranej przestrzeni fizycznej. I tak w ukladzie startu x,, y,, z, (rys. 1), otocze-
niem celu jest tuba wyznaczona torem celu i promieniem r,,, a obszarem samonaprowa-
dzania tuba toréw rakiety, majacych ptzynajmniej jeden wsp6Siny punkt z tuba celu. Ob-
szarem startu i realizacji zadania odpowiadajg tzw. strefy ataku (startu) i razenia.
Jak wynika z powyzszego, wyznaczenie stref startu i razenia wymaga wczeéniejszego
okreslenia: : : :
— struktury systemu i odpowiadajacego jej modelu matematycznego w postacn np.
réwnan stanu;
— hipotezy o ruchu celu i odpowiadajacych jej rdwnan ruchu celu;
— zbioru ograniczen nakladanych na system;
— algorytmu rozwigzania réwnan stanu, przy czym b@dzxe to naogét algorytm roz-
wigzania numerycznego.

4. Struktura i model matematyczny hipotetycznego systemu samonaprowadzania

Zalézmy, ze dana jest struktura hipotetycznego systemu samonaprowadzania przed-
stawiona na rys. 3. Rakieta (6), naprowadzana wedlug metody proporcjonalnej nawigacji,



DYNAMIKA OBIEKTU LATAJACEGO 67

Rys. 3. Schemat strukturalny.

wyposazona jest w koordynator (3) $ledzacy za celem (1), ukiad formowania sygnatow
naprowadzania (4) oraz w uklady stabilizacji (5) i (7).

Dla celu traktowanego jako punkt materialny i wykonujacego przestrzenny manewr
przyspieszeniem otrzymujemy rdéwnania ruchu:

1 .

. (t—10,) )
V.=g {n25[1~e T ® ]n(t—t(,x)—smec}

1
; Uty
6, = —‘j:{n;’c [l—e Ty '] n(t—to,)——cos@c} “4.n
R [ ‘—;—“-'oﬂ]
o= m’lzc 1-e (t—1to2)
X, = 0,080, cos ¥,
j’c = ‘UCSiDQ,_. ] (42)
Z, = —v,c080,sin'¥,

gdzie: v., O, p, — modul, kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci celu; nl,
ny., ny, — maksymalne przecigZenia styczne, normalne i boczne; (f) — pseudo-
funkcja Heaviside’a: T, T,, T, —stale czasowe; lox, loy, toz — CZasy poczatku
manewru; g — przyspieszenie ziemskie; x, ¥,, z, — wsp6lrzedne celn w ukladzie
startowym. '

Dla rakiety mamy [5]:

Roéwnania ruchu translacyjnego w ukladzie semipredkosei:

; 1 pv? . ’
V= o Pcosacosﬂ~7SC*—mg51n@ : (4.3)

5t
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@ = mlv [P(sm ®Co8Y,+cosasinfsiny,) + S(CyuCOS)’» C.osiny,) —mg COS@]

- %%@— [[P(sinasinyv—cos asin fcosy,) + : ([4_3)
cd]

yk Sinyv + C:I-' cos yv)]

gdzie: ¥, O, ¥ — modul, kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci; «, f, y, — kat
natarcia, élizgu i przechylenia toru; P — ciag; ¢ — gesto§é powietrza; S — po-
wierzchnia charakterystyczna; Cy, Cyp, Cyk, Cop, Co— WspOlczynniki sit aero-
dynamicznych; m — masa.

Roéwnania ruchu obrotowego w ukiadzie zwigzanym z rakiet:

. 1 ov?
Wy = _I; *'-‘2‘— Sme |
. 1 | ov?
Wy = I—l- ””2_ Sbm.v'l'(lzl "le)wzl Wy (44)
¥y
. 1 v?
Wy = 1 ) ['g'z- Sbmz'l' (le - yl)w.rlw,\'l]

gdzie: wgy, w,(, w, — predkosci  katowe; Iy, Iy, Iy — gldwne centralne momenty
bezwladnosci; my, n,, m, — wspétczynniki momentéw aerodynamicznych; I,
b — dlugos¢ 1 érednia cieciwa aerodynamiczna.

Réwnania kinematyczne ruchu obrotowego 1 translacyjnego:

& = w,; siny+w, cosy

. 1 .
W= cosd (wy; €08y ~w,, siny) 4.5)
P = Wy — 18 Hw,; cOSY—wy smy)

X, = vcos@cos¥

¥, = vsin® : (4.6)
z, = —vcosOsin¥

gdzie: &, y, y — kat pochylenia, odchylenia i przechylenia raklety, Xgs Vg Zg — WSOl
rz¢dne ¢rodka masy rakiety.

Réwnania kinematyczne ruchu wzglednego rakiety i celu (czionu kmematycznego @)
na rys. 3):

r = v.[cos@, cos(¥, — x)cos p+5in@, sin g} —v[cosO cos(¥ — y) cos ¢ +sin@sin ]
= {vc [sin@ .cos p — cosO,cos(¥.— x) sin ] +v[cosO cos(¥ — y)sin p — sin@ cos ] }
%)

7= roosq [v.cos@.sin(¥.— y) —vcos@sin (¥~ y)]

gdzie: r, @, y — modul, kat pochylenia i odchylenia promienia wektora PC (rys. 1).
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Katy o, f3, y» spelniaja zwiazki geometryczne [5], ktére zapiszemy ogélnie o« =
= o,y y, O, ), B =By, 7,60,F), o= 9,9, ¥).
Réwnania koordynatora:
qu = @ (Pu—Pu)— b1 U,; P =Ky U,
Uy = a2 — X0~ 012 Uy; i =k, U, 4.8)
i]r = ay3(ry—r)~bys Ui  =ksU,
gdzie: U,, U,, U, — sygnaly napigciowe na wyjécin z koordynatora, proporcjonaine
w stanie ustalonym do ¢, X« i Fy; @i, bij, ki — parametry konstruycyjne,
Rownania czujnikow przecigZen (cztony W, i W, na rys. 3) 1 czujnikéw predkosei kato-
wych (cztony W,., W,, 1 W, na rys. 3):
Unx = a3 Upx+ba 15y Uo = a3, Up+bs,0,
Uny = gy Upy+bagnyy; U, = a3, Uy+bsyo, (4.9)
Un: = ly3 Unz+b23nzl; Uy = a33U7+b33w.\'1
gdzie: n.y, n,y, v,y — skladowe przecigzenia w zwigzanym ukladzie wspdirzednych;
Upx, Uny, Un: — odpowiadajace przeciazeniom napigcia; Uy, U, U, — napigcia
odpowiadajace predkoéciom katowym.
Rownania napedéw sterow (cztony Wy, Wy, Wy na rys. 3):
(.Su = a41 6u+b41 U.w
(‘5;‘ = lyo 6l‘+b42 Usk (4.10)
61 = da3 51+b43 Ug .
gdzie: &, 6, 8, — katy wychylenia steréw; Uy, Uy, U, — sygnaly bledéw naprowa-
dzania dla metody proporcjonalnej nawigacji i danego (na rys. 3) ukiadu stabili-

zacji: :
Uy, = K, U<p+ U,y— D U,,— U,
Uy = K Uy+ Uy~ DGy Uy, — U, @.1n-°
Uy =U,+Uy,

Réwnania (4.1)+(4.11) przedstawiaja zamknigty uklad réwnan stanu ukladu samona-
prowadzania o danej na rys. 3 strukturze, Funkcje @; uwzgledniaja transformacje ukladow
wspotrzednych, sprzezenia skrosne, adaptacyjno$¢ metody naprowadzania i sa znane. Np.
dla rakiety stabilizowanej w kacie przechylenia (y = 0) oraz dla idealnego pomiaru pred-
kosci lotu (2, = v) i predkosci zbliZzania (F = F,) otrzymujemy:

K, = ®,(r,v,0,¢) = R&(é%'@
AR
K =D (r,v,p, %) = Wﬂlﬁl—x)
b BBt (4.12)

ny = D,,(0,v, ) = —;; (rO + g cos@ — Dsin o)
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ey % P70, £, 0) = - (0F'cos0 ~vcos ) @n
1 [od]
Dg =Dy ¥ o

W ukladzie samonaprowadzania wystgpuja ograniczenia typu nasycenie dla katow §le-
dzenia koordynatora, katéw wychylenia sterdw, przeciaZen i inne (nicktére ograniczenia
zaznaczono. na rys. 3). Réwnania (4.1)+(4.10), relacje (4.11) i (4.12) oraz ograniczenia
przedstawiaja model matematyczny systemu samonaprowadzania o strukturze pokazanej
na rys. 3.

5. Obszary startu

Obszary startu wyznaczono catkujac réwnania stanu systemu naprowadzania (4.1)+
(4.10) na EMC Odra-1305 metoda Mersona. W celu zbadania oraz ilustracji interesujg-
cego zjawiska ewolucji obszaréw startowych katéw wyprzedzenia 1, w funkcji wspolrzgdnej
x, dla y, = const (obszary te dalej nazywane sa przekrojami 70(x.) strefy startu) i wyja-
$nienia topologii strefy startu, przedstawiono na rys. 4+9 wybrane wyniki obliczed nume-
rycznych dla danych: _

1. Cel wykonuje lot poziomy przy zerowym parametrze, ze stata predkoscig i jest

atakowany z przedniej polsfery. Liczbowe wartosci parametréw lotu celu podaje

tabela:
Tabela 1
I Yo [m) } 300 \ 2500 ’ 5000 15 000 ( 25000 |
ve [mfs] } 350 '—— 435 \ 470 | 500 o SE—
Nr rys. N—U‘ 4 1»_“ 5 ! 6 7 a g

2. Geometri¢ rakiety w ukladzie ,,kaczka” charakteryzuja: $rednica kadiuba 0,33 m;
dhugo$¢ kadiuba 5,6 m; powierzchnia skrzydia 0,92 m?; érednia cigciwa aerodyna-
miczna skrzydia 0,78 m.

3. Rakieta wyposazona jest w dwustopniowy uklad napedowy, kazdy o stalym ciagu:
P, = 850 kN, P, = 7,6 kN. Masa rakiety maleje z czasem liniowo, od wartosci
poczatkowej m, = 578 kg. '

4. System sterowania rakiety zawiera idealne czlony pomiarowe i naped steréw, uklad
ograniczenia dopuszczalnych przeciazen oraz adaptacyjny uktad formowania sygna-
16w naprowadzania wedlug metody proporcjonalinej nawigacii.

5. Start rakiety odbywa si¢ z predkoscia poczatkows v, = 41 m/s z wyrzutni ograni-
czajacej startowe katy wyprzedzenia od gory (7o < 7,,) 1 od dotu (3o = 9aw), P2y
czym maksymalny kat podniesienia wyrzutni przyjeto 80°, a minimalny 5°.

6. Lot rakiety odbywa sig bez zaklocen z dopuszczalnym przeciazeniem normalnym 10.
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7. Algorytm obliczen uwzglednia zmiang gestosci powietrza i predkosci dzwicku
z wysokoscia, zaleZnos¢ wspdlezynnikdéw aerodynamicznych od liczby Macha
i transformacj¢ pochodnych aerodynamicznych wzgledem aktualnego poloZenia
érodka masy w danej chwili lotu.
. Uzyskane dla powyzszych danych wykresy przekrojéw 7o(x.) (rys. 4+8) wskazuja,
7e wystepujace ograniczenia: maksymalnego czasu trwania lotu fym. = 35s , katéw
startowego wyprzedzenia 7y, < 7o < 7y, 1 Wymaganie pozytywnej realizacji procesu
wyrazone warunkami 7, > 0 i r, < ry (gdzie #, = i(tw,), rp,— przelot) ingeruja bardzo
silnie w konfiguracje tych przekrojéw i réznie, w zaleznosci od wysokosci y,.

- Mo ., E I
12|~ ~
o 40 i
_E_ 1.0
= 08— _
06— o
AN | q
O.LL 25 27 5 s
\ zoﬂwmin - .
02 A b C vl
0 = I ! | Il ] | -
5 10 15 20 25 30 35
Xe *10°1m)
Rys. 4. Przekroj strefy startu y. = 300 m.
12 T T T T c T T T
1.2 —
— 10 ]
he)
L og- 4 _
o Mgw
S 0pl- / |
O A 1,22255 25 F
’ 125 15 1725 20 weeds $3. : .
02 \fw=1200m/s . -
W
I -
- [ sl - i'w:‘HOO
02 g _
| | | | | | |
5 10 15 20 25 30 35 L0

Xc 0% (m}

Rys. 5. Przekr6j strefy startu y. = 2500 m.

I tak dla matych wysokosci y, < 3000 m (rys. 4 i 5) przekrdj 7o(x.) wyznaczajg odcinki
linii: AB i EA o wlasnoéciach r,, =0 i r, = r,.; BC o wlasnosci 7 = 74w; CD 0 wia-
SDOSCI f,3 = tymax Oraz DE o wlasnoéci 1o = 7,,.. Punktom przecigcia linii ograniczaja-
cych pole przekroju 7,(x.) mozna przypisaé wlasno$é podwdjnego ograniczania: A —r/F,;
B —Foulfiaws C— Naw/tumax; D — tumax/Mgw i E—Ngw/Fw. Linie AF i AG wyznaczaja
odpowiednio katy 7, o najkrétszym czasie wejécia #,mi, i maksymalnej predkosci wejscia
Twmax- Pola przekrojéw zostaly sparametryzowane liniami #, = const.
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W przedziale wysokosci y, = 45007000 m wystepuja dwa odcinki linii ograniczenia
7w (B'H i1 ED rys. 6), a nowy punkt podwdjnego ograniczenia H jest typu F,/n,,,. Ze
wzrostem. wysokosci punkty H i E zbliZaja si¢ do siebie i powyzej wysokosci dla ktérej
H = E (y. ® 13 500 m) gérny brzeg przekroju 7,(x.) stanowi linia 7, (rys. 7 i 8). Sytuacja
taka ma miejsce az do pulapu (punkt P na rys. 9).

o

f=1200m/s

20

-02 v C
-04 ! | Qaw, | | 1 |

5 10 5 20 25 30 35 .0
: %c x10Hm] -

Rys. 6. Przekroj strefy startu y, = 5000 m.

10
08
06

Nl rod)

04
02

-01

-04
~06

¥ x10°{m]

Rys. 7. Przekrdj strefy startu Ye = 15000 m.

nglrad}

_02 -

Rys. 8. Przekrdj strefy starta y, = 25000 m.
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Przy y. > 12000 m, w linii ograniczajacej przekroj 4(x.) od dolu pojawia si¢ odcinek
ograniczenia maksymalnego czasu lotu (dla matych, a nawet ujemmych x,), zawarty miedzy
punktami K i L (rys. 7) typu #,,/t\umex 1 Lmax/%aw 0dpowiednio. Linia KL rozbudownje
si¢ ze wzrostem wysokosci i dla y. bliskich putapowi stanowi wylaczne ograniczenie prze-
kroju n4(x) od dolu (rys. 8).

YEX102[m]

25
X:"103| m]

Rys. 9. Strefa startu.

Strefg startu (rys. 9) wyznaczajg punkty skrajne (A iF, E'i F, K i F, K i D) przekrojow
70(x.). Dlatego poszczegdlne odcinki brzegu strefy startu MN, NP, PR, RS i ST maja
wiasnoéci odpowiednio punktéw F, D, K, E' i A. Odcinek TM odpowiada y., Krzywa
WP wyznacza warunki startu przy ktérych t,; = 1, tj. czas realizacji zadania jest naj-
krétszy. Stref¢ sparametryzowano liniami F, = const i 7, = const, co daje pekniejszy
obraz jej topologii.

Ocena wplywu innych ograniczed i czynnikéw, ujgtych w opracowanym modelu
matematycznym systemu samonaprowadzania, na konfiguracje strefy startu jest przedmio-
tem badan autorow.
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Peswome

MOIENHPOBAHHE MUHAMUKU VIIPABJIJEMOI'O JIETAIOIIEIO OFBEKTA KJIACCA
S3EMJIA-BO3YVX .

B paSore pacCMOTpEHEI HEKOTOPLIE BONPOCH! AHHAMHKM CUCTEMBI CAMOHABEAEHMA 3CHHTHON PaKeTs
Ha BO3IYIIHYIO 1estb., OnpesencHo MHOYKECTBO MMHAMHUYECKIX 33/1aU CAMOHABEEHH A, A TaKKe MORpoSHo
MCCIIE/IOBAHO 3afayy aHa/H32 CHCTEMbI C M3BeCTHOH CTpyKTypoH. I[as sToH cHCTeMsl mocTpoena mare-
MATHYECKAS MOJENb M YMCIEHHO OUPEHENEHbI 30IbI MyCKa. '

Summary

MODELLING OF THE DYNAMICS OF A MANOEUVERING AIRCRAFT UNDER CONTROL

Selected problems of the dynamics of target-homing system on the manoeuvering aircraft are copsj-.
dered. The set of the dynamical target-homing problems have been defined, The analysis problem of the
system with known structure has been studied in details.

‘Mathematical model has been formulated and the lift-off regions have been determined by means
of the digital simulation.

Praca wplynela do Redakcji dnia 14 kwietnia 1986 roku.
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Pewne anomalie obserwowane w procesie odejscia zasobnikdéw lotniczych od nosicieli
{3] nasilajace si¢ ze wzrostem liczby Ma lotu oraz iloéci i wymiaréw zasobnikéw spowodo-
waly podjecie przez placéwki naukowe, zajmujace sig problematyka aerodynamiki i me-
chaniki lotu prac zwigzanych z do$wiadczalnym i teoretycznym badaniem zjawiska inter-
ferencji aerodynamicznej w ukladzie nosiciel-zasobniki.

Badania tunelowe w zaleznosci od ich zakresu i zastosowanej metody badan, pozwalaja
wyznaczy¢ wspolczynniki charakteryzujace wplyw nosiciela na wartosei poszezegdlnych
czlonéw wyrazen na wspolczynniki aerodynamiczne zasobnika lotniczego [1]. W trakcie
w/w badad mozna takze bezposrednio wyznaczyé wartosci wspélczynnikéw aerodyna-
raicznych zasobnikéw lotniczych badanych w konfiguracji odpowiadajacej konkretnym
warunkom eksploatacyjnym.

1. Sily i momenty sil aerodynamicznych zasobnika

Sity i momenty sit aerodynamicznych dzialajacych na zasobnik wprowadzono z uw-
zglednieniem interferencji aerodynamicznej miedzy podwieszeniem a samolotem [2].
Bezwymiarowe wspdlczynniki aerodynamiczne zalezg od katéw natarcia o i Slizgu
Bs na podwieszeniu przy czym katy natarcia i §lizgu mierzone sa wzgledem osi symetrii.
" Cxp = Cxp(08: Bn);  Cuxp = Cuxs(es, Br)s
Cyvs = Cyp(ep, Bs),  Cuys = Curs(on, fp),
Czs = Cop(es, Bp)s  Cuzs = Cuzs(as; o),
gdzje:
— kat natarcia zasobnika

aé = a+¢YE> (1)
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— kat §lizgu zasobnika

Bs = B—@zs, ‘ )
przy czym:
— kat natarcia samolotu
o = arctgz, 3)
U
— kat §lizgu samolotu
g = 'arcsin—;o—, @
— predkosé lotu
V= UP+V2+- W2, )

Sily i momenty sit aerodynamicznych dzialajacych i na podwieszenia w ukladzie odniesie-
nia Oxyz zwiazanym z samolotem majg postaé:
— sily aerodynamiczne

X" ‘
FB =FCB+FB.0= Y® ’ (6)
ZB
— momenty aerodynamiczne
LB
E[RB = rBXFC;;+9ﬁCB+9JtBQ = MB . (7)
NB

Sktadowe sit i momentéw sit aerodynamicznych podwieszen uzyskane w laboratoryj-
nym ukladzie predkosciowym wyraZaja sig zalezno$ciami:
— opdr aerodynamiczny

1
Pyp = 5 0Sp Vi Cxs(2s, B5), ®
— sila boczna
1
Py = 3 oSy Vgcra(aa, ﬂs); )
— sila no$na
1
Py = 5 0Ss Vs Czp(ug, Bs), (19
-— moment przechylajacy
1
Myp = 3 ¢Sp Vé Iy Coxs(®s, Bp), (“)

— moment pochylajacy

1
Myp = TQSB V3 Iy Cry (s, Br), (12
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— moment odchylajacy

1
Mzp = 5 QSBVg[BCmZB(aBa fu). (13)

gdzie: ' ~
Sp — powierzchnia odniesienia podwieszenia, najwigkszy przekréj poprzeczny,
Iy — dlugo$¢ podwieszenia.
Skladowe predkosei lotu w ukladzie zwigzanym z samolotem przedstawia rys. 1

Rys. 1, Geometria wzajemnych polozen plata i zasobnika w czasie badafi tunelowych.

— wektor chwilowej predkosci liniowej Vo -

Vo =iU+jV+EW, (14
U — predkosé podiuzna,
V — predko$§é boczna,
W — predkoséé unoszenia.,
— wektor chwilowej predkosci katowej samolotu £2

2 = iP+jO+kR. L (15)
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przy czym
P — katowa prgdko$é przechylania,
QO — katowa predkos¢ pochylania,
R — katowa predkosc odchylania.
Sktadowe sit aerodynamicznych podwieszen w ukladme odniesienia Oxyz zwiazanym
z samolotem maja postac:

" Cyn]l =[O X8 OT{P] [X*
Fo= L ov3d, D Su| G|+ D) (¥R O YR[Of= Y"1 (g
= i=1 CIBI i=1 0 Zg, 0 R ZB

dzie:
: Sp; — powierzchnia odniesienia i-tego podwieszenia,
X8, YR, Y&, 25— pochodne aerodynamiczne sit skiadowych i-tego podwieszenia
wzgledem predkosei katowych samolotu P, O, R.
— macierz transformacji

—cosfcose —sinflcosa  sing
—sinf cosf3 0
—cosfsinae —sinfsine —~cosa

4, = (17)

Skladowe momentéw sit aerodynamicznych podwieszed w ukladzie odniesienia Oxyz
zZwigzanym z samolotem majg postaé:

n 0 —2Zy Yy Cxar |\
My = gVoZ Sp| Zm 0 —Xu| A, | Crmf|+
i=1 ~Yp  Xn 0 | Cani
Coxni n [LE O LE1[P [ L®
5oV, Zsﬂ,lm wn |+ 31| 0 My 0 |lo|= ||, q
Cnzsi i=1 |[N§ O Ng LR vLNB

przy czym Xp;, Ysi, Zp — skiadowe wektora ry; poloZenia $rodka masy Cp; i-tego pod-
wieszenia wzgledem bieguna 0 w ukiadzic odniesienia Oxyz (rys. 1) a Lf;, LE;, M§;, Nb
i N2, pochodne aerodynamiczne sktadowych momentéw L2, ME, N® i-tego podwieszenia
wzgledem katowych predkosci samolotu P, 0, R

2. Wspélczynniki aerodynamiczne zasobnika lotniczego
z uwzglednieniem interferencji plata

Celem okreslenia wptywu usytuowania zasobnika lotniczego wzgledem plata na charak-
terystyki aerodynamiczne zasobnika, wykonano badania modelu ptat-zasobnik w tunelu
aerodynamicznym Iunstytutu Techniki Lotmiczej i Mechaniki StosowaneJ Politechniki
Warszawskiej.

Badany uklad skladal si¢ z plata o profilu NACA 64209 odpowiadajacego profilowi
przykadlubowej czgsei skrzydia samolotu TS-11 ,,Iskra” oraz modelu typowego zasobnika
lotniczego. Na rys. 1 przedstawiono geometri¢ wzajemnych polozen plata i zasobnika
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w czasie badan do$wiadczalnych. Uklad plat-zasobnik byt badany przy nastepujacych
polozeniach jego elementow:
ap = +6° +3%; -2°
—15°— 415° z krokiem 2,5°,
¥=—02-1, '
z=2-4.

R
i

gdzie:
o, — kat natarcia plata,
o, — kat natarcia zasobnika,

X = Xer wzgledne polozenie czuba zasobnika w stosunku do cigciwy plata,

7 = 2 — odleglos¢ osi symetrii zasobnika od plaszczyzny przechodzacej przez

= —

cigciwe plata w stosunku do $rednicy zasobnika,
Iy — cigciwa plata,
D — $rednica zasobnika,
Wybrane wyniki badan tunelowych przedstawiono w postaci zbiorczych wykreséw

obrazujacych wplyw «,; ,; X; Z na wartosci wspolczynnikéw oporu C,p, wspolczynnikéw
sity noénej Czp i momentu pochylajacego Cpzp zasobnika —rys. 2, 3,4, 5, 61 7.

Cf- T 1 I~ T T

otp=-2°
Zz4

05

0 i | |

15 0 -5 0 5 70 o
Rys. 2. Zalezno§¢ wspolczynnika sity oporu zasobnika od kata natarcia zasobnika «, i polozenia zasobnika
wzgledem cigciwy * dla o, = —~2° 1 2 =4,

Cn —— T 1B - [ T
x2100%
2z
bez ptato -2
05 I~
i 7//
N o8
0 1 | | | |
I | | ] | L]
-15 -10 -5 o S 10 5oz

Rys. 3. Zalezno§é wapblczynnika sily oporu zasobnika Cy: od kata natarcia zasobnika «, i kata natarcia
plata o, dla X = 100% i z = 4.



5

05

-051- ]

//bez plata
15} - -

/

| | | | | |
=15 -10 -5 0 5 10 [

Rys. 4. Zaleno§¢ wspélczynnika sity noénej zasobnika Cyz od kata natarcia zasobnika e, i poloZenia za-
sobnika wzgledem cieciwy plata ¥ dla a, = —2° iz = 2.

Cal T T T » T T T 3

Op=+6°
z=2

a0k | bez plata / |
05 L

|
Z

_05.—.

| | | | ] |
-15 -10 -5 [§] 5 10 E] o

Rys. 5. Zaleino$¢ wspblczynnika sity noénej zasobnika Czz od kata natarcia zasobnika «, i polozenia
zasobnika wzgledem cigeiwy plata X dla o, = +6° i Z =2.
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05

-05

-10- | { C | } L .
-5 0 -5 0 5 10 o

Rys. 6. Zalezno§¢ wspdlczynnika momentu pochylajacego zasobnika Caz od kata natarcia zasobnika
o, 1 polozenia zasobnika wzgledem cigciwy plata x dla o, = +6° 1 z = 2,

C, T T T I 1 T

Mmz|

0.p=+6°
10 %=-20%

\ )
0.5~ ~
. -

_05 o —
~
bez g(om;
-10—~ - |
| | - | | ]
-15 -10 -5 0 5 10 15 o,

Rys. 7. Zaleznoéé wspolczynnika momentu pochylajacego zasobnika Cnz od kata natarcia zasobnika o,
i odleglosci osi symetrii zasobnika od cieciwy plata 7 dla o, = +6° i x = ~2004.

Linia przerywana odpowiada wartoéciom tych wspdlczynnikéw dla modelu badanego
bez obecnosci plata.

Na rys. 8, 9, 10, 11, 12 i 13 przedstawiono przebiegi zmian wspétczynnikéw Cyp,
C.p, Cwzs W funkcji (¥, z) dla wybranych wartosci e, i a;. Takie zobrazowanie miato na
celu ocene zakresu wplywu oddzialywania plata na wartosci wspdtczynnikéw aerodyna-
micznych zasobnika, '

6 Mech. Yeoret, i Stos. 1-—2/87
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Rys. 8. Zalezno§¢ wspblczynnika sily oporu zasobnika Cxz od polozenia zasobnika wzgledem cigciwy plat
X dla ¢, = +6° «, = +15°; —5° —15° 2z =2; 3; 4.
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Rys. 9. Zaleznoé¢ wspoélczynnika sily opbru zasobnika Cyz od odleglosei osi symetrii zasobnika od cieciwy

plata z dla «, = =2° +6° ¥ = —20%, 0%, 50%, 100%; a, = +15°
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Rys. 10. Zaleino$¢ wspolczynnika sily noénej Czz zasobnika od polozenia zasobnika wzglgdem cigciwy

plata X dla ¢, = +6°; —2°, «, = +15° —5° z=2:3; 4,
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Rys. 11. Zalezno§¢ wspdlezynnika sity noénej Cy zasobnika od odlegloci osi symetrii zasobnika od cigciwy
plata z dla @, = +6°, —2°, oz = +15° —5° X = —20%, 0%, 50%, 100%.
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Rys. 12, Zalezno§¢ wspolczynnika momentu pochylajacego zasobnika Cnz od polozenia zasobnika wzgle-
dem cigciwy plata x dla &, = +6°; —2° o, = +15% —5°,2=2, 3, 4.

Cora ) T T T T T
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Rys. 13. Zalezno$¢ wspolczynnika momentu pochylajacego zasobnika Cnz od odleglosci osi symetrii za-

sobnika od cieciwy plata Z dla o,

v

+6° —2° a; = +15°% —5°, X = —20%; 0%; 50%; 100%.

Liniami przerywanymi przedstawiono prawdopodobne przebiegi zmian tych wspél-

czynnikéw poza zakresem objetym badaniami.

- 3. Waioski

1) Wyniki badar tunelowych pozwalaja na jednoznaczne stwierdzenie, Ze obecnoéé plata
w zasadniczy sposéb wplywa na wszystkie badane wspélezynniki aerodynamiczne

zasobnika lotniczego.
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2) Wplyw plata jest szczegblnie widoczny na rys. 4 i 5 oraz 6 i 7 przedstawiajacych prze-
biegi wartoéci wspdlczynnika Czp i wspolczynnika C,,s w funkeji kata natarcna
o, dla wybranych wartosci a,; x i Z,

3) Zmiana kata natarcia plata (dla z = 2) od &, = +6° do «, = —2° powoduje przyrost
wartosci wspofczynnika sity nosnej Cpp 0 125% (dla ¥ = —20% 1 i o, = 10°) oraz
o 70% (dla x = 100% | i «, = 10°).

4) W przypadku wspdiczynnika momentu pochylajacego Cinzs, zmiana kata natarcia
ptata (dla z = 2) od «, = +6° do a, = —2° powoduje spadek Cnzp 0 105% (dla
X = —20%11«, = 10°) oraz o 45 (dla ¥ = 100% ! i «, = 10°).

5) Najmniejszy wptyw wywiera plat na wartoéci wspoiczynnika sity oporu Cyp (rys. 2 i 3).
Dla a. = 10° wzrost kata natarcia plata od «, = +6° do o, = —2° powoduje zmiang
wartoéci C,g rzedu 20%.

6) Dla o, = +6° wartosci wsp6lczynnika Czp zasobnika badanego-w obecnosci plata sg
mnijejsze od warto$ci Cyp zasobnika badanego bez plata (rys. 4). W przypadku wsp6l-
czynnika C,zp sytuacja jest odwrotna (rys. 6).

7) Z analizy przebiegu zmian wspdlczynnika Cpz w funkeji X (rys. 10) oraz funkcji z (rys.
11) wynika, Zze wplyw plata moze byé pomijalny dla — 100% 1 <Xx> 250% | oraz
z > 6. Identyczna zalezno$¢ charakterystyk zasobnika od jego lokalizacji wystepuje
w przypadku wspétczynnika C,zs (rys. 12 1 13) oraz Cyy (rys. 8 i 9).
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Pesiome

BJIFUTHHE PACITIOJIOXEHMS KPLIJIA HA ASPOINHAMUYECKHE KO3 OUIIMEHTLY
ABHALIMOHHLIX KOHTEMHEPOB.

B cratse Ha ocHOBE SKCIEPUMEHTANIBHBIX MCULITAHMI B aspoAunamuyecioit Tpyde onpesaentro aspo-
JvHavayecKkie Ko3(h(bHIMeHTs! COMPOTHRICHNT, NOOBEMHOIN CHIbl H MOMEHTOB CHI. PaspalboTaHo BJDI-
ARME JIMHEHHOTO M YIJIOBOTO PACOOJIONKEHHS KOHTeHHepa OTHOCHTENBHO KPbLIA CamoiéTa Ha a3pojuHa-
MMUYECKHE CHJTHI H MOMEHTHI CHIL.

Summary

INFLUENCE OF THE WING POSITION ON AERODYNAMIC
COEFFICIENTS OF AN UNDER — WING PACK.

In the paper we determine the drag, lift and moments coefficients using acrodynamic balance technique.
During investigations the influence of the linear and angular position of the airplane wing on the aero-
dynamic forces and moments has been investigated.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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1. Wstep

Badanie ruchu nickierowanego obiektu latajacego (OL) w atmosferze sprowadza si¢
do analizy silnie nieliniowych réwnan rézniczkowych ruchu. Wspdlczesne maszyny ma-
tematyczne umozliwiaja analiz¢ wymienionych réwnan, lecz trzeba na ten cel przeznaczyé
duZo czasu maszynowego, szczegblnie w przypadkach, gdy Zachodzi potrzeba zbadania
wplywu na ruch OL wielu parametréw np: charakterystyk konstrukcyjnych i aerodyna-
micznych OL, parametréw atmosfery, warunkéw lotu itp. Poza tym wydtuzenie czasu
maszynowego wynika z koniecznoéci stosowania odpowiednio malego odstepu catkowania,
w przypadkach badania ruchu OL charakteryzujacego sie szybkimi zmianami kinematycz-
nych parametréw ruchu, a2 w szczegdlnosci parametréw opisujacych ruch dookota srodka
masy. Stad wynika potrzeba szukania przyblizonych rozwigzan analitycznych, ktére
umozliwilyby w szybki i ekonomiczny sposéb okresli¢ charakterystyki ruchu OL. Innym
powodem uzasadniajacym celowo$é stosowania rozwigzan przyblizonych jest réZna
szybko$§¢ zmian parametré6w toru §rodka masy OL (predko$¢, wysoko$é) i zmian kinema-
tycznych parametréw charakteryzujacych ruch dookota érodka masy (katy natarcia
i slizgu). W celu oszacowania wspomnianej réznicy w szybkodci zmian parametréw ruchu
lub poréwnania matych wielkosci wygodnie jest wprowadzié maty bezwymiarowy parametr

(zbiér matych parametréw) umozliwiajacy otrzymywanie asymptotycznych rozwigzan
réownasn ruchu OL.

2. Rownania i zaloZenia wyjSciowe

Mozliwoéé uzyskania w sposéb szybki i ekonomiczny rozwiazania dowolnego zagadnie-
nia z dynamiki lotu w duzym stopniu zalezy od postaci réwnai ruchu obicktu latajacego.
Stad tez poszczegblnym rodzajom zadah odpowiadaja swoiste, najbardziej racjonalne
sposoby zapisu rownan problemu [3], [4], [6]. Okazuje sig¢, ¢ podczas badania ruchu
OL charakteryzujacego si¢ plaszczyzna symetrii wygodnie jest postuzyé si¢ réwnaniami
W pSlzwiazanym ukladzie osi wspéirzednych Ox,y,z, (rys. 1), natomiast przy rozpatry-
waniu ruchu osiowo-symetrycznego OL (szczegdlnie przy duzych katach natarcia) — w u-
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kladzie osi wspélrzednych zwiazanych z przestrzennym katem natarcia o, czyli ukladem

0xy Yo ze (rys. 2).
Réwnania ruchu OL dookola §rodka masy w ukladzie zwigzanym Ox, y,z, napisa¢

w postaci

AL . = .
—dT+a)><L—M (21)

gdzie: @, L — wektor predkosci katowej i kret OL,

M — wektor momentu aerodynamicznego.

Rys. 1. Uklady osi wspbirzednych: predkoéciowy  Rys. 2. Uklady osi wspc’)}rzqdnych zwiazane z prze-
Ox,YaZa, ZWigzany Ox;yyzy 1 pOlzwigzany Ox,y,z, strzennym katem natarcia.

Katy natarcia « i Slizgu § od ktérych w gldwnej mierze zalezg sily i momenty aerody-
namiczne mozna wyznaczyé z zaleZnosci:
« = arctg(—v, [v.)
f = arctglo. (o, +02)""]
gdzie: v, ,v,,v,, sa skladowymi wektora predkosci OL w zwiazanym ukladzie osi
wspolrzednych Ox,y,z; (rys. 1).
Do okreslenia zmian katow eci § w czasie lotu OL sformutowano nastgpujace réwnania:
o= —oy cosatgfto, sinatgf+o.,~(c, ¢S+

—mgcos@cosy) (mv cos §)~* 2.2)
B = w,,sina+w, cose+ [(c,,psinﬂ+c,pcosﬂ)qS+
+mgcos@siny](mv]~* 2.3

7 = w;,cosacos™! f—w, sinacos™f+{[c, cosy+
—(ex,sinfi+c. cosB)sinylgS(me)~! — (v~ +
~or~Ygcos@ }tgfcosy + (sinBsiny + cos ftgd) [cy, siny +
+c sinfi+ ¢, cos f)cos ylgS(mucos f)~1 2.4)
gdzie y — kat przechylenia.
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Wystepujace w powyzszych réwnaniach wielkoéci v, @, y (rys. 3.) mozna okresli¢ w wyniku
rozwigzania réownan:

my = ¢, cosf—c, sinfi—mgcos® '(2.5)
mol = [e,,cosy—(cy,sinfi+c, cosfsiny]qS —mg(v™" ~ovr~')cos® 2.6)
y = vsin® 2.7

Dla OL osiowo-symetrycznych stuszny jest zwigzek
CxpCOSﬂ—-Cszinﬁ = cx,(apr:)

Je$li ograniczymy dalsze rozwazania do przypadku ruchu ciata charakteryzujacego
si¢ symetria osiowa oraz pominiemy wplyw sil grawitacyjnych na jego ruch obrotowy,
to réwnanie (2.2) w zastosowanin do okreslenia zmian przestrzennego kata natarcia
mozZemy zapisa¢ w nastgpujacej postaci

Uprz = @z —C, (U ) gS(mv)™* / (2.8)
Przyjmiemy roéwniez, z¢ w przypadku ruchu ciala osiowo-symetrycznego wypadkowy
wplyw sily aerodynamicznej na zmiang kata @ jest pomijalnie maly, co pozwala odrzucié
czlon w nawiasie kwadratowym réwnania (2.6). Przy zastosowaniu metody malego para-
metru czgsto przyjmuje sig, ze parametry ¢, &, y zmieniaja si¢ wolno, co pozwala wpro-
wadzi¢ do prawych stron rownan (2.5)=-(2.7) maly parametr u.

3. Okreslenie parametréw plaskiego ruchu wahadlowego OL
za pomocg metody malego parametru

Ruch obrotowy (woké! srodka masy) OL bedzie uwazany za plaski, jezeli jego po-
czatkowa predko$é katowa bedzie réwnikowa (w,, = 0) i normalna do plaszczyzny kata
natarcia, a kierunek wektora predkosci w rozpatrywanym przedziale czasu bedzie ulegat
niewielkim zmianom.

Réwnanie opisujace plaski ruch OL dookota érodka masy przy uwzglednieniu zatoZen
przyjetych w punkcie 2 oraz zastosowaniu metody malego parametru mozna przedstawié
w postaci

a+u(Fi+F)a—F;, =0 G0
gdzie
Fy = 0,5¢, (0)quSm™! Uprz = |t
Fy = 0,5m%, quSIT;t mer, = —‘—@i‘— = o
: 1 das,, ¥
Fy = 0,5m, (0)qv*SIJ* w;, = o, lv
Z;mwazmy, ze réwnanie (3.1) jest rownaniem typu
X~ud (v, x, x)+Dy(zr,x) = 0 (3.2)

opisujgcym swobodny ruch wahadlowy o wolno zmieniajacych si¢ parametrach. Rozwig~
zanie réwnania mozna przedstawié w postaci

x = xo(v, d, )+ px,(z, d, )+ p2xa(v, d,p)+ (3.3)
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gdzie: — funkcje x; sg okresowe wzgledem zmiennej v x(z, d, ) = xi(7, d, p+2=)
— czas bezwymiarowy —7 = u!
— d — wolno zmieniajacy sie parametr okreflajacy amplitade wahan ukladu,
Przyjmiemy, 2¢ d bedzie maksymalng wartocia zmiennej x uzyskiwang
w ruchu wahadiowym.
Zmiane¢ wielkosci d i y opisuja réwnania

d = pCy(t,d)+p>Cy(z, )+ ...

. 3.9
P = wol(T, d)+pw, (7, d)+ po,(r, d)+ ...

<]

N
7 ‘
ro/ ro \

A

*

Rys. 3. Schemat okreSlenia wielkosci r, @, y, ro, v

Poszukujyc rozwigzan asymptotycznych rozlozymy w szereg Taylora (wzglgdem u)
funkcje @,(7,x,X) podstawimy do réwnania (3.2) przyréwnujac do zera wszystkie
czlony male wyzszych rzedéw:

2 *xo
wy(7,d) pve +D,(7,x5) =0 3.5)

3 Pxy | 00y T O L

0o Gzt gy (B X)X = —dwe o — g

P 2
+9’1(T,xo,wo xo)—(2wo 670 + 6% axo)cl+

ay owdd ' ad dy
%x, —
2wy = Iy g (3.6)
3 .dzx, a(bz B azxo 3(00 axo
W 'gy?'-l*—a}-' (7, X0)x; = hy - (2wo Gwad +3 7 G
?*x;
——Zwow, 'a—ipzi = h[ ’ (3.7)

Roéwnanic (3.5) okresla sposob zachowania si¢ rozwiazania w jednym okresie wahai,
czyli opisuje zalezno$é funkeji xo(7, d, ¢) od y. Funkgje wqo(7, d) okresla si¢ z warunku,
aby okres funkcji xo(y) wynosil 2x.
d d
—-0,5)~-1
wo(t,d) = n{ f [2 f@z(r, xl)dxl] } (3.9)
dm,,, x

d
gdzie: [ @,(7,x) =0
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W wyniku analizy réwnania (3.6) mozna sformulowa¢ dwa warunki jakie musi spetnié
jego prawa strona, aby funkcja x,(v, d, y) byla rowniez okresowa wzglgdem p (o okresic
27). Warunki te pozwalaja sformulowaé wyrazenie na C,, w, oraz x,. Postgpujac analo-
gicznie z réwnaniem na x,, po wykorzystaniu warunku okresowosci funkgeji x, znajdujemy
C,, w3, X, itd. Metoda z niewielkimi poprawkami znajduje réwniez zastosowanie dla
przypadku ruchu obrotowego. Przejécie od ruchu obrotowego do ruchu wahadtowego
(lub odwrotnie) mozliwe jest gdy:

@, (r,x,X) =0 oraz %(IEZ— (t,x) #£0

Catka -
w420 5
Ny = f o (—(,;E&)d(p (3.9)
0 ke

w przypadku obydwu tych ruchéw wynosi:
— dla ruchu wahadiowego

Npy,=2 [ %(r,x)dx (3.10)
Lmin
— dla ruchu obrotowego
Ny, = [ (v, x)dx G.11)

-1

Zwigzek miedzy tymi caltkami mozna okresli¢ nastepujaco

Ny, = 2Ny (3.12)

obr

Zaleznos¢ (3.12) jest stuszna w przypadku, gdy nie sa naruszone warunki stosowalnogci
metody malego parametru. Warunki te beda naruszone gdy okres wahan

Tyar = 2Ty =2 [ [X(7, 0)]"tdx
*min

rosnie nieskorniczenie w punkcie przejécia od ruchu obrotowego do wahadlowego (Xmax — 7
Xmin = — 7).

3.1. Zastosowanie metody do badania ruchu obrotowego podczas wejscia OL (ponownego) w atmosfere.
Jako warunki poczatkowe ruchu przyjmiemy parametry ruchu odpowiadajace wysokosci
przyjetej za granicg atmosfery (y = Y).

a(to) = do; Z—f(to) = @(to) = w;,, (3.13)

Na czg¢éei toru y > Y OL wykonuje réwnomierny ruch obrotowy wokot osi 0z, (wplyw
momentdw aerodynamicznych na ruch OL jest pomijalnie maly). W miar¢ jak rosnie
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ci$nienie dynamicznc ¢ na skutek wzrostu gestosci powietrza ¢ rownomiernosé obroty
zostaje zaktécona i poczawszy od pewnej chwili czasu (wysokoéci y) ruch obrotowy prze-
chodzi w ruch wahadiowy.

Stosujac opisang na poczatku punktu 3 metode do okreslenia zmian amplitudy wahan
OL przyjmiemy dodatkowo nastgpujace zaloZenia upraszczajace:

— pomijamy tlumienie aerodynamiczne,

— zmiana predkosci OL nic zalczy od kata natarcia.
Na podstawic zaleznosci (3.12) w odniesieniu do warunkéw zadania moZna napisac

Ny = _j a(z, 2)do =
© Gmin
®max B Anrax 0,5
=2 f —[2qSIJ:'f f m,.l(al)dal] do. = 2:/:(01’; (3.14)
®min Emin
g 1
gdzie J, = N

W przypadku dostatecznic duzych ¢ amplituda e,,, moze przyjmowac nicwielkie wartose
Ny & [ [,qSIT. (ahas— 22N der =0, 5(— m, gSIT, )5tk (3.15)

Apin

Skad po uwzglednieniu (3.14) otrzymujemy

Unax R 209, (— gt J ) s (3.16)

vz,

3.2. Sprawdzenie stosowalno$ci metody na odcinku przejScia od ruchu obrotowego do wahadlowego.
Przejscie od ruchu obrotowego do ruchu wahadtowego odbywa si¢ na dostateczuic duzych
wysokosciach, gdzie predko$é i kat nachylenia toru sa praktycznie réwne predkosci i ka-
towi wejécia'w atmosfere a thumienie aerodynamiczne odgrywa niewieikg role [2]. Biorac
powyzsze pod nwage rownanie (3.1) dla odcinka przejscia po odpowiednich przeksztal-
ceniach moZemy napisa¢ w postaci

&+ &%exp(2nt)m(a) = 0 (3.17)
gdzie:
&= [O,SImZJSIj:,UoQ(to)]O'S
7 = 0,5%04(sin@| = 0,5xvp
() = oto)exp[—x(y—Y)]
my (o)
m_ (0)

Podczas sprawdzania stosowalnodci zaproponowanej metody na odcinku przejicia
od ruchu obrotowego do ruchu wahadtowego do obliczen przyjeto rakiete hipotetyczng
o nastgpujacych podstawowych charakterystykach:

— dlugos¢ rakiety — 9.8 [m],

— drednica kadhyba — 1.85 [m],

m(a) =
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— masa rakiety na badanym odcinku toru — 1500 [kg],

— predkos¢ rakiety podczas wejscia (ponownego) do atmosfery — 1700 [?],

— wierzchotkowa toru — 140 000 [m],

— kat nachylenia toru podczas wejscia w atmosfere

0.5[rad] € @, < 1.0[rad]
— poczatkowy kat natarcia podczas wejicia do atmosfery
0< ap € 27,

Na podstawie wynikéw otrzymanych z rozwigzania rbwnania (3.17) mozemy dla
rakiety hipotetycznej okredli¢ funkcje warunkéw poczatkowych @(x, @), gdzie x =
= @;107;‘1. Wartosci liczbowe funkcji @(x, %,) dla rakiety hipotetycznej o sinusoidalnej
charakterystyce momentu zawiera tabela 1.

Tabela 1
P . Lo 4 L 1 2 5
T -— — — B — —T g
x . 36 6 3 2 3 6
S~ .
|
0.0 3.843 2.521 1.804 1.336 0.820 0392 | 0.0
0.5 4,007 2.620 1.997 1.492 1,076 0.778 0.608
1.0 4.256 2.805 1.161 1.776 1.472 1.304 1,209
2.0 4.544 3.324 2.797 2.528 2.409 2.244 3.156
5.0 5.734 4.736 4.404 4.248 4144 | 4.074 4.054
Wprowadzajac nowg zmienng niezalezng z
z = én~texp(nt)
rownanie (3.17) przeksztalcamy do postaci
d*a do :
4zl — 4 m(a) =0 3.18
7 a5 Tm@ (3.18)
Réwnanie (3.18) rozwiazuje si¢ dla warunkéw poczatkowych

o
a(zo) = oo '?12—(20) =

gdzie

Obliczenia pokazuja, ze dla duzych wartoéci z i dowolnych wartosci @i w. warto$¢
amplitudy kata natarcia jest proporcjonalna do z~%3, czyli

Umax = P(x, o)2"° = D(x, Bo)n™* {~2&/[280(10)]} "% (3.19)
Okazalo si¢ réwniez, ze dla pewnych wartoéci x, 2, o, funkcja @ posiada nieograniczony
pik. Stad tez funkcje t¢ zbudowano dla wartosci oy = oo~ ao,. Przyczyng powstania piku
sa warunki ruchu powodujace, Ze cialo znajduje si¢ w poloZeniu réwnowagi niestatecznej.
Przy nieuwzglednieniu wiatru i zmiany kierunku wektora predkosel i zadanin predkosdci



94 J. Gacek

katowej ., w rozrzedzonych warstwach atmosfery mozna dobra¢ takie wartosci kqta
natarcia, ze trajektoria fazowa &(a) bedzie si¢ konczyla w punkcie: oo = 7, & = O (rys.
4.a). W tym przypadku OL znajduje si¢ w obszarze poloZenia niestatecznego w ciagu
blizej nie okreélonego dlugiego okresu czasu. Z tego wynika, Ze przy malej zmianie poczat-
kowego kata natarcia OL bedzie znajdowal si¢ w obszarze « = 7 przez dhugi okres czasu.
Po wyjsciu z obszaru réwnowagi niestatecznej OL bedzie wykonywal wahania o stosunko-
wo duzej amplitudzie (rys. 4.b). Wyniki obliczen opisanego ruchu powinny by¢ uwzgled-
nione w procesie konstrukcyjnym OL. Ruch niestateczny moze wystapi¢ przy dowolnych

b)
al |

o

0 N\

Rys. 4. Przykladowe zmiany a(x) i «(¢) OL w polozeniu rOwnowagi niestateczne;j.

stawie wynikow obliczen stwierdzono, ze przy x —+ oo wartosé oczekiwana funkcji @ (x, @)
dazy do 2 }/x. Oznacza to, ze przy x — co iloraz @(x, a,)/21/x dla dowolnych wartosci
&g dazy do jednosci, Podstawiajac warto$é @(x, o) = 2 ]/'; do réwnosci (3.19), w wyniku
otrzymuje si¢ zaleinosé (3.16). Z kolei przy x — 0 wartosci funkcji @(x, @,) daza do
osiggnigcia wartosci granicznych. Mozna przyjaé, Zze juz przy x < 0.5 wartoéci funkgcji
D(x, a,) prawie nie zaleza od wartoéci x. Ma to szczegdlnie miejsce dla maltych wartosci @,.

wartosciach x. Funkcja @(d;) jest symetryczna. @,,;, wystepuje przy o, = +z. Na pod-

3.3. Przyblizony spos6b uwzglednicnia ttumienia aerodynamiczneg(; na amplitude wahai OL. Rozpatru-
Jjac ruch wahadlowy OL na czgsei toru, gdzie mozna zastosowaé metode malego parametru
oraz uwzgledniajac wplyw kata natarcia na wspélczynnik oporu c¢,, mozna otrzymaé
zaleznosci opisujgce zmiang amplitudy okresu wahaa T, w wyniku zmian:
a) Ciénienia dynamicznego —gq,
((Sfxmax)q _ 0,25 dq 0,57

% 7 \0.5 dq
T The T w7 = —m2 qSIJ. )5 = (3.20
A max ] 0,25 q q dt vah q ( mu.qSIJ-l) dt (3 2 )
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’

Hoczyn _(17 fé% wyznaczymyﬂv oparciu o rozwigzanie Allena-Eggersa [1]

1 dq _ o -1
T a —nop[l -y, gS(xmp)~1]

b) Thumienia aerodynamicznego.

(a am x)a o QS l v '8
__a_i = —_— U’:‘ 12 __ZL— =
Onax .7'6|Cyn ;nz‘ n le I 2)71 )7112|”121|

= qt|c}, ~mEmi2J |[20SPm>T, (Im? )~
Podczas obliczen nalezy mieé na uwadze, ze poczatkowy kat natarcia w rozrzedzonych
warstwach atmosfery osiaga przypadkowe wartosci i stad zadanie oszacowania amplitudy
wahafl OL w gestych warstwach mozna rozwigzal tylko w przyblizeniu nawet w przypad-
kach gdy zadana jest w, .
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~Pe3wme

TIPUBIWKEHHLIE METOH MCCIEIOBAHUS BPAIATENLHOIO IBIDKEHMS
JIETATENBHBIX OFBEKTOB

B paGore npencrapnen aHANHTHYECKHI METOJ HCCIIEOBAHMS BPAILEATENEHOTO ABIKCHAA (BOKPYT
LEHTPa MacC) HEYUpPAaBJISAEMOIO JICTATEABHOro OOBEKTAa, XAPAKTEPHAYIOIUErocs OCeBol camMMerpHell.
VPaBHEHHA BPalUATENLHOTO ABIDKEHMsT chOpMYIHPOBANLI B CHCTEME ocell KOoOpAMHAT, CBA3aHHOH
C OpOCTPAHCTBEHHBIM YTJIOM ATAKH, UTO JAET BO3MOMKHOCTD HCCIIEROBATH 3TO ABH)YKEHHE IIPH IPOHU3BOJIL-
HBIX yryax aTaku. IlpHBeneHo ommcamue METOHA, 8 TAKKE CNOCO0 YUeTa BJIHSHMS 25POLHHAMHUCCKOrO

3aTYXAHHA HA aMIUIMTYAY KoJeGamuil poJosIEHOH OCH OCECHMMETPHIHONO JIETATENBHOro 00BEKTa B IIIO-
, CKOM BDAaIIATEIEHOM IBMYKEHMU.

Summary

APPROXIMATE METHOD OF INVESTIGATION OF THE ROTATIONAL MOTION
OF FLYING OBIECTS

An apalytical method of investigation of rotational motion (around the centre of mass) of a flying
object without guidance characterizing the axial symmetry is presented. The equations of motion are
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formulated in a coordinate system the axes of which are related to the angle of incidence. This cnables ap
investigation of the motion for various angles of incidence. The description of the method and the way
of including the influence of aerodynamic damping on the amplitude of oscillations of longitudinal axis
of axisymmetrical flying object in plane rotational motion is also discussed.

Praca wplynela do Redakeji dnia 19 marca 1986 roku
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Ciato z elastycznym ukladem hamujaco-stabiliznjacym traktowano jako uklad mecha-
niczny sztywny o sze$ciu stopniach swobody. Odksztalcenia ubrzechwienia uwzgledniono
w charakterystykach aerodynamicznych. Nieliniowy model matematyczny opracowano
w oparciu o zasady dynamiki ruchu bryl.

1. Wstep

W pracy przedstawiono badanie wplywu elastycznego ubrzechwienia ciala osiowo-
symetrycznego na jego parametry ruchu metoda symulacji numerycznej w przyjetych
ukladach wspélrzednych jak na rys. 1, 2.

0. X

Yy

Rys. 1. Przyjete uklady wspolrzednych dla opisu zjawiska zrzutu ciala ze statku powietrznego.

7 Mech. Teoret, i Stos. 1—2/87
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Rys. 2. Przyjete uklady wspdlrzednych dla opisu ruchu ciala.

“Analizujac dynamike ciala w procesie projektowania do niego stabilizatoréw, wyko-
nano:
— badania aerodynamiczne modelu ciai,
- pomiary charakterystyk geometrycznych,
— badania charakterystyk masowych,
— model fizyczny i matematyczny dynamiki ruchu ciala miotanego ze statku powietrznego
(rys. 21 3),
— badania symulacyjne opracowanego modelu ruchu cial.
Sprezysty ukfad stabilizacji posiada wlasciwo$¢ zmiany kata wychylenia brzechw
w funkcji predkosci fotu, co wplywa na zmiang wspofczynnikéw aerodynamicznych.

2. Modele fizyczne badanych cial

W pracy badano dwa modele cial, oznaczone G1 i P1, réznigce si¢ parametrami geo-
metrycznymi, masowymi oraz konstrukcja (rys. 3).

Oba skiadaja si¢ z korpusu oraz elastycznego ubrzechwienia majgcego spetni¢ rolg
unktadu hamujaco-stabilizujacego.

Korpus posiada w przypadku modelu G1 ksztatt walca, a w modelu P1 walca z oply-
wowa czescia przednig i traktowany jest jako cialo idealnie sztywne.

Ubrzechwienie wykonano z paskéw blachy o réznej sprezystosci, ktore zostaly umoco-
wane zawiasowo do korpusu. Zadaniem tak skonstruowanego stabilizatora jest zapewnie-
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Rys. 3. Modele fizyczne analizowanych cial.

nie stabilizacji lotu w czasie swobodnego ruchu ciala oraz wyhamowanie jego predkosci
do okreslonej wartosci. .

Charakterystyki masowe modeli okre§lono na drodze badaf obiektu rzeczywistego
(rys. 3) wyznaczajac mase m, polozenie $rodka masy C. Momenty bezwladnoéci wypro-
wadzono wzgledem ukladu osi gldwnych centralnych zwiazanych sztywno z obiektem
(rys. 2).

3. Badania aerodynamiczne

Badaniom aerodynamicznym poddano oba modele ciat wykonane w skali 1:1. Prze-
prowadzono je w tunelu aerodynamicznym duzych predkosci w Instytucie Lotnictwa.

Pomiary charakterystyk aerodynamicznych dokonano przy predko$ciach przeplywu
osrodka M = 0,2—0,9 oraz katach natarcia korpusu « = 0—0,17 rad. Wyniki badad
przedstawiono na rys. 4, 5, 6. Badane modele charakteryzuja sie zmniejszaniem wsp6i-
czynnika oporu C, ze wzrostem predkosci przeplywu osrodka. Spowodowane jest to
uginaniem si¢ brzechw (zmniejszenie kata rozwarcia), zmniejszeniem lokalnych katéw
natarcia oraz zmiang efektywnej powierzchni czolowej.

bad
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Rys. 4. Zmiana wspolczynnika oporu.
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Rys. 5. Zmiana wspolczynnika sity no$nej.
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Rys. 6. Zmiana wspoélczynnika momentu pochylajacego.

Przeprowadzenie badai na modelu o wymiarach rzeczywistych i w zakresie predkosci
eksploatacyjnej zapewnilo wierne odwzorowanie aerodynamiczne bez koniecznosci stoso-
wania kryteriow podobienstwa.
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4. Model matematyczny ruchu ciala zrzuconego ze statku powietrznego

Rownania ruchu ciala wyprowadzono z podstawowych réwnan ruchu bryly, zasady
zachowania pedu t kretu [1, 2, 3, 8]. Badane obiekty traktowano jako bryly sztywne o szeéciu
stopniach swobody: trzy wspétrzedne liniowe x,, y, z;, oraz trzy katy polozenia @, O, .
Odksztalcenia ubrzechwienia uwzgledniono w charakterystykach aerodynamicznych.

Ruch obiektu opisano w centralnym ukiadzie wspétrzednych Oxyz sztywno z nim
zwigzanym (rys. 1, 2). [3,4,5, 6, 8]..

Otrzymano ukiad szedciu rownan ruchu:

— réwnania sit,

U= RV-QW—gsin@+~,—1n— (X, +X)), _ )
V= PW—RU+gcos(9‘sinq5+%- (Y, +7Y), )
W= QU—Pv+gcos@cosr1>+-;T (Z,+2,), 3)
— rownania momentow,
P o (L), @
0= »7];- [—(Jo—J)PR+M.+M,], )
R= Ji [—(J,—J) PQ+N,+N,]. ©)

oraz szeéciz rownan zwiazkéw kinematycznych:
— predkosci katowych,

@ = P+Qsin@tg@+ Rcos DO, )
O = QcosP— Rsin D, ®)
W= Qsin@cos™ 6+ Rcos™'Gcos D, ©)
— predkosci liniowych,

%, = Ucos@cos¥+ V(sin@sinPcos ¥ —cos Dsin V) + (10)

+ W(sin®cos Gcos ¥+ sin @sinP)
1 = Ucos@sin ¥+ V(sin@sinPsin ¥ + cosPcos V) + (n

_ + W(sin@cos @sin ¥ —sin Bcos¥),
z; = —Usin®+VcosOsin®+ Wecos@cos D. . 12

Katy natarcia i §lizgu sa funkcjami zmian sktadowych predkosci optywu i maja postac:
— kat natarcia,

'(13)

o = arcsin —;. ——=————,
YU+ W2
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—- kat slizgu,

. .V
y = ﬂrCSlllT, (14)

— predkosé catkowita,
V= U+Vi+ W2

’

Sity i momenty aerodynamiczne dziatajacc na obickt ruchomy wyprowadzono przy
uwzglednieniu aerodynamiki stacjonarnej. Linearyzacje sit i momentéw acrodynamicz-
nych przeprowadzono wg metody Bryana, ktéra oparta jest na zaloZeniu, Ze sg one fup.
kcjami chwilowego stanu dynamicznego obiektu,

R = fUL(1), Vi(t), Wi(2), Pi(1), Q, (1), Ry (D). ' (15)

Przyjgto, ze przy badaniu dynamiki obiektu zmiany symetryczne ruchu powoduja
zmiany symetryczaych sit i momentéw, a zmiany antysymetryczne, antysymetryczaych.
Moina wigc zapisac:

X=X +X, =X, 4+X, - U+X,, - W+X,- 0,

Y=Y,+Y, =Y, +Y,-V+Y, - P+ Y, R,

Z =242 = Zg+Z, U+Z,- W+Z,0, (16)
L=L+L, =L,+L,V+L, P+Lg-R,

M=M+M, = M+M, - U+M,- W+ M, -Q,

N = Ny+N, = Ny+N,- V4N, - P+Ng- R.

Sity i momenty aerodynamiczne pomierzone w ukiadzie pr@dkoéciowyrh, wyraza si¢
w ukiadzie zwigzanym z cialem Oxyz nastgpujgcymi zaleznosciami:

X Ci()

Yol = 5 0SV24, | C@ |, 1)
Z, C.(a) ;

L, | Ci(y)

M, =—2—QSLV§AH Cu(a) |, (18)
.Na Cn(?’)

gdzie macierz transformacji ma postac:
[ ~cosacosy —sinycosa sina
A, = —siny cosy 0

| ~cosysinae  —sinysinag —cosa

Wspolezynniki X, X,,, ..., N, N, okre$lajace zmiany sit i momentéw aerodynamicz-
nych w funkcji parametréw kinematycznych zgodnie z przyjetymi normami nazwano
pochodnymi aerodynamicznymi. WyraZaja si¢ one przykladowo nastepujacymi zales-
nosciami:

oX [ v ac,

Xy =g = ~ =08

W T TS G ey ®
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ey 1 vroac, 1 f _
Yr = TR' = —2— QS’ "*U"- ——a“y— “:S,—b C(x)xd,\ ) (20)
oM 1 v2 ac, 1 f
Mq = ""a':(zﬁ = é QSL,-,, —U* I —-S: . C(x)xdx, (21)

gdzie:
S, — powierzchnia przekroju podtuznego ciala,
C(x) — funkcja zmiany przekroju poprzecznego ciala wzdhuz jego diugosci,
S — powierzchnia przekroju poprzecznego,
L — diugos¢ ciata.
Gestos¢ p zmienia si¢ wraz z wysokoscia lotu 1 wyraza sig zaleinodcia

oy 4.256 )
e = Co (1 +T4_?j~0—0—) . (22)

Sily i momenty aerodynamiczne oraz masowe dziatajace na ciato w ruchu sa funkcjami
zmiennych opisujacych ruch i poloZenie ciala w przestrzeni U, V, W, P,Q, R, @, 0, ¥ [3].

5. Wyniki badania modelu symulujacego ruchu ciala i wnioski

Na rys. 7 przedstawiono profil toru lotu ciala w poblizu statkn powietrznego. Odle-
glo$¢ wzgledna L jest istotnym parametrem, rzutujacym czgsto na bezpieczefistwo statku
powietrznego. Przyjeto do analizy, Ze statek powietrzny w tym okresie porusza si¢ ruchem
ustalopym. Zaleznos¢ odleglosci wzglednej L w funkeji predkosci zrzutu ¥, dla poczatko-

Xyim}
0 100 2q0' Do 300
1

Rys. 7. Tor lotu ciala.
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500
v=250[m/s)

400

L{m}

300

200

100

tlsl

Rys. 8. Zmiana odleglosci wzglednej L ciala od nosiciela w funkcji predkosci zrzutu.

wego odcinka toru lotu pokazano na rys. 8. Z rysunku wynika, ze odlegtos¢ L silnie wzra-
sta ze wzrostem predkosci zrzutu.

Zmiang wektora predkosci catkowitej v, dla réznych predkosci poczatkowych przed-
stawiono na rys. 9, 10. Z przedstawionych przebiegéw wynika, ze warto$¢ predkosci gra-
nicznej jak i czas jej osiggania zaleZa od parametréw konstrukcyjnych ukiadu przy czym
dla modelu Gl osiagaja one wartosci okolo 30 m/s i 6 s oraz dla modelu P1 — 66 m/s
i7s.

300 T I T

Model Gt

200 =

velm/s)

100 7

| | |
Q 5 10 15
tls]

Rys. 9. Zmiany predkosdei catkowitej ¥ na torze dla modelu G1.
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200, 1 -
|
0k Model P1
£
E
>
1001~ |
80l =
60& ]
N ———— Vgr 247[m/s] 7
| \
0 5 10 5

tls]

Rys. 10. Zmiany predkosci calkowitej V. na torze dla modelu PI.

Przebiegi kata pochylenia @ dla roznych predkosci zrzutu przedstawiaja rys. 11, 12.
Dla mniejszych predkosci zrzutu nastgpuje wiekszy przyrost kata nachylenia w poczatko-

wej fazie lotu. Graniczng wartoscia kata pochylenia jest izz—.

Wyniki analizy numerycznej zostaly potwierdzone podczas badan modeli rzeczywi-
tls)

o g 10 15
T 1 !
_Vq=3001m/s) Model 61
250
= 175
e
P
T\ S -
10
V,=50
l l '

Rys. 11. Zmiana kata pochylenia ® na torze dla modeln Gl.

t[s]

0 5 10 15
T T

Model P1

=156 [ m/s]

-8lrad)

| | !

Rys. 12. Zmiana kata pochylenia ® na torze dla modeln Pl.
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stych w locie. Analiza materiatu filmowego z préb pozwolita oszacowa¢ niektdre parametry
opisujace ruch obiektu opadajgcego swobodnie.

Zgodno$¢ wynikow uzyskanych na drodze obliczen teoretycznych i eksperymenty
weryfikuje opracowany model badanego zjawiska oraz potwierdza przyjeta metodyke
badania,

Istotnymi z punktu widzenia uzytkowego parametrami ruchu sa predkosé graniczna
oraz czas jej osiggniecia i kat upadku 0,, przy zatozeniu poprawne;j stabilizacji lotu ciala,

Z wykresu toru lotu rys. 13 oraz przebiegu kata pochylenia na torze widaé, ze dla
zalozonego kata upadku 6, oraz predkosei granicznej ¥V, mozna dobraé parametry zrzutu
cial wynikajace z wymagan taktycznych.

Interesujacymi z punktu widzenia technicznego parametrami ruchu ciala sa przecig-
zenia (rys. 14) dzialajace na obiekt. Z przeprowadzonych obliczent wynika, Ze najwigksze
wartosci osiagaja one w czasie otwierania ukladu hamujaco-stabilizujacego.

Z1[m] I I T T T

S00%

250

Xy[m

Rys. 13. Tory lotu modelu G1 dia réznych predkosci zrzutu (obliczeniows i pomiarowe),

tis]

]

v=300[m/s]

| | | | I | 1 1 | |

Ryé. 14, Przebieg przeciazef poosiowych Ni na torze dla modelu G1
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Pezome

JUHAMUKA OCEBO-CUMETPHUECKOI'O TEJIA C DJACTWUYHOIW CUCTEMOII TOP-
‘MOXEHUS U CTABMIM3AIILI BPOCAHHOIO M3 HOCUTENA

B crarbe MPEACTABIIEHO BIMAHHE dJACTHUHOTO ONCPEHMSI-HA JHHAMHUECKHE CBOMCTBA OCEBO-CHMET-
PHUECKHX Texl. TeNo JIPHHATO KaK MEXaHYECKYIO CHCTEMY O IUCCTHM CTeXeHsx cBoOomnl. PaspaGorano
Brmsave Kedopmanmii onepenus Ha M3MeHeHHe 29pOXHMHAMHUECKHX Koathduumentos. BriBeneno ypas-
HEHIIA ABIMKCHHS M Ha OCHOBE YMCJIEHHON MMHTALUMH HCIBITAHO BIMAHNE KOHCTPYKLMOHHBIX rapamer-
poB M pexkuMoB cOpoca Ha TP2EKTOPHIO M JUHAMHUECKHe CBOHCTBa KoHTeiiHepa.

Summary

DYNAMICS OF AN AXIALY-SYMMETRIC BODY DROPPED FROM MISSILE
CARRIER EQUIPPED WITH ELASTIC BRAKING AND STABILLIZING SYSTEM

In the paper the influence of an elastic guidance vane of body on its dynamic properties has been
described. The body is treated as rig as rigid body with six degrees of freedom. Deformations of the vane
were taken into account in order to improve the estimation of the aerodynamic characteristics of the body.
The equations of motion of the body have been derived. By numerical simulation method the influence
of the design parameters have been tested as well as the initial conditions of the dropping on the charac-
teristics of the under-wing pack muotion.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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WARUNEK OSCYLACYJNOSCI WAHAN RAKIETY JAKO KRYTERIUM
DOBORU DEUGOSCI WYRZUTNI

STANISLAW DUBIEL
RyszarRD KURNATOWSKI

Wojskowa Akademia Techniczna

1. Wstep

Zejécie rakiety z prowadnic wyrzutni posiada istotne znaczenie w dynamice rakiet
zaréwno sterowanych jak i niesterowanych. W przypadku rakiet sterowanych decyduje
o wejéciu w pole sterowania, a wigc o realizacji zadania w ogdle, W przypadku natomiast
rakiet niesterowanych wplywa w sposéb istotny na rozrzut.

Proces dynamiczny po zejéciu z wyrzutni zalezy w zasadniczy sposéb od predkoséi
zejécia, a ta z kolei od dhugosci prowadnic i przyspieszenia zespolu napedowego, oraz
charakterystyki aerodynamicznej. Okreélenie zatem wiasciwej dtugosci prowadnic wyrzutni
odgrywa zasadnicza role w badaniu dypnamiki ruchu. Rozwiazanie tego problemu jest
przedsigwzigciem bardzo skomplikowanym ze wzgledu na koniecznoét spelnienia wieln
kryteridw ograniczajacych. Przyjeta diugo$¢ prowadnicy powinna zapewnié osiagnigcie
przez rakiet¢ pewnych poczatkowych parametréw lotu, z ktérych najwazniejszym jest
predko$¢ poczatkowa rakiety Vp. Parametr ten determinuje w znacznym stopniu zacho-
wanie si¢ rakiety po zejéciu z prowadnicy wyrzutni na niekierowanym, aktywnym odcinku
toru. :

Zasadnicze kryterium wedlug Helmholtza [1] wymaga pelnej stabilizacji lotu zaktéco-
nego rakiety po zejéciu z wyrzutni.

Jako kryteria ograniczajace przyjeto:

1. Stateczno$é dynamiczna rakiety po zejsciu z prowadnicy wyrzutni, ktéra dla ruchu
przyspieszonego w zakresie M = 0+0.5 sprowadza si¢ do zachowania oscylacyj-
noéci zmian kata natarcia «.

2. Zachowanie dopuszczalnych wartoéci kata przepadania i pochylenia stycznej do
toru 4y przy zadanej predkosci kotcowej V.

Warunek oscylacyjnosei ruchu rakiety po zejsciu z wyrzutni byt wykorzystywany jako
kryterium doboru dlugoéci prowadnic, ale przy zastosowaniu znanej metody zamrazania
wspélczynnikéw réownania wahan podluznych [2]. Zasada zamroZenia eliminowata wpltyw
przyspieszenia zespotu napedowego, ktory jest bardzo wyrainy, szczegdlnie przy matych
predkodciach ruchu. Nic tez dziwnego, Ze otrzymywano dlugosci prowadnic niepomiernie
dlugie i rzadko spotykane w praktyce. Wiadciwa g@owiedi daje badanie statecznoéci
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ruchu nieustalonego, a wiec ze zmiennymi wspolczynnikami réwnania. Problemowi temy
poswiccone jest niniejsze opracowanie.

2, Wyprowadzanie réwnania ruchu rakiety

Rozwaza sig plaski ruch rakiety w plaszczyZnie pionowej, ograniczajac sie do zakresy
katéw natarcia «, umozliwiajacych linearyzacj¢ charakterystyki aerodynamicznej. Przy-
jeto réwniez, ze w przedziale 0 - 0.5 M wspdlczynniki aerodynamiczne sg niezaleZne od
liczby Macha.

Przy zaloZeniach tych mamy:

Cx CxO:
C,=Clu, 2.1
< du = (da d 3 do
CM = C:I‘Q'I”CM —[11—+C}8{))' (7+‘7};‘)+CL(5+C?W7]—

Uktad rownain opisujacych ruch rakiety w plaszczyZnie pionowej jest nastepujacy:

dv .
m— = —mgsiny+7Tcoso—~P,,

dt
dy ' .
mV'iF = —mgcosy+Tsina+P,,
d*a  d*y .
dl dh . dx
—21}— = V, W = Vslny, TI = VCOS'}’,
dm _
a = T

Oznaczenia podano na rys. 1. Ponadto:
m — masa rakiety,

Rys. 1
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o — gestosé powietrza,
S — powierzchnia nos$na (odniesienia),
C., C,, Cpyy — wspblczynniki sit i momentdw aerodynamicznych.,
Dla zakresu malych katéw natarcia umozliwiajacych linearyzacje charakterystyki
aerodynamicznej mozna przyjaé:

cosax ~ 1,
. 2.3)
sina & «o.
Wprowadza si¢ oznaczenia:
P
m
St
= g‘;_ly‘ (2.4)
T
aT = —
m
- h
5= o(h)
fo

i po dokonaniu przeksztalcen z uwzglednieniem zaleznosci (2.3) i przejéciu na droge jako
zmienng niezalezna otrzymuje sie:

/A A KL
a’y _ _ gcosy A_ .
A gty ot 8Ck,
‘de  div 1 4V (da dy —
az TV ar (dl + dl) = Q. 23)

= du de dy
M 3
[Ca CZ+CM dl +CM’ ( dl + —= dI )],

o dx cos dm _ —m,
=siny, —r= Y T —V
&, 3, w, — wzgledne predkosei katowe.

W trzecim rownaniu ukladu (2.5) z prawej strony pominigto czlony zalezne od kata wy-
chylenia steréw J i pochodnej %6— gdyZ bezposrednio po zejsciu z prowadnic wyrzutni

stery aerodynamiczne sa zablokowane ze wzgledu na maly efektywnosé, wynikajaca
z malej predkoséci rakiety.

Poniewaz bezposrednio po zejéciu rakiety z prowadnic wyrzutni zmiana wysokoéci
Jest nieznaczna, pociaga to za soba réwniez nieznaczng zmiang gestosci wzglednej po-
wietrza. Dopuszczalne jest wige przyjecie w dalszych rozwazaniach:

do

¢ = const, = 0 (2.6)
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Rézniczkujac drugie réwnanie ukladu (2.5) i przy podstawieniu pierwszego i drugiego
réwnania ukladu (2.5) oraz uwzglednieniu (2.6) otrzymamy trzecie rownanie rézniczkowe
ukladu (2.5) opisujace zmiang kata natarcia rakiety o w postaci:

da

gdzie:

Calv(hy, y(0, 11 = Ku(D+ %ZT—Vé;SiﬂV_’

Y T -
K,() = 5 0(C3~C)—#0(Cy+ Cip»)

GV, (), 1 = k() F—A—Q(C“-{ Ce— } Cm) V§‘+

2gsin
+g Y —dar

“j'/z—'—'Tﬁ+C [V(I) 1] (2.8)
ar 1 mg\ 1 4_ ., my
G0, 0= V3 ( a T m )"f/— 2 ecs n
2
K(l) = —#gC% —i—zca(c + 2 cMy)
cosy [ ar—2gsin A
S0, 70, 1= ~ 5T (420 2 g 1)

Jak wynika z zaleznosci (2.8) wspolczynniki C,[V (), y(1), 1], Cs[V(]), y(I), I1 oraz funkcja
wymuszajaca f[V(]), (), /] nie sa jawnymi funkcjami drogi, lecz poprzez predkos¢ i funkcje
trygonometryczne kata pochylenia stycznej do toru.

Ze wzglgdu na wolnozmienng prawg strong réwnania (2.7) rozpatrywany problem
sprowadza si¢ do zbadania warunku oscy]acyjnoéci rozwiazan réwnania:

((1”2 +Cd(1) +C (Do =0 (2.9)

Wprowadzimy nowa zmienng z(/):

a() = z() - exp(——% de(s)ds), (2.10)

tak, aby w powstalym z zamiany zmiennej «(/) przez z(/) réwnaniu rézniczkowym znikly
wspdlczynniki przy pierwszej pochodnej:

d2
i ~—=—+®P()-z =0, 2.1

dzie:

1 dC()

D = C.l)- Cih—5- L @12
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Wykonujac wskazane dzialania mamy:

oV = % (AV+BV3+CV2+DV+E) (2.13)
gdzie:
A= —ngCi= g G G- Cic
2
16 & (G- x)z—m 2(Cl + Cip) + (2.14)

Ax _ - —
+ 5 G(C- (Gt O

m, % 1

B=— vy 9(C°‘+Cx) —-»;"(CM+C‘”)— — (2.15)
}'
gy . A 2% T
C = arxpCi+gsiny %@ Ci+ Cx—-—}—- (Cy+Cg» (2.16)
D=0 2.17)
5 1
= 02| 2 ginZy—-—
E—g(4 sin®y 2) (2.18)

Qdrzucajac cztony, w ktérych wystepuja wspélezynniki 12, »* 1 Ax, jako bardzo mate
otrzymamy w przybliZzeniu:

A —xpCe. (2.19)

2. Warunek oscylacyjnosci ruchu rakiety

Warunkiem oscylacyjnosci rozwiazan rownania (2.11) wedlug twierdzenia Szturma
[4] jest, aby @ (I) byta funkcja dodatnia, rosngca i ograniczona dla wszystkich 7 >/,
Poniewaz

4 3 2
lim &() = lim AV*+BV*+ CV?+ DV+E

=4d - 3.1
l—> o V({l)—o ye ( )

i dla rakiety majacej spelniony warunek statecznosci statycznej Cyy < 0 a wiec zgodnie
z zaleznoscia (2.14) lub (2.19) "

lim &) = 4 > 0 (.2)

1w

Wtedy warunek oscylacyjnoéci rozwigzan (2.11) sprowadza si¢ do:

AV4+BV3 4+ CV2+DV+E
SV = 74 > 0,
‘ (3.3)
, BV342CV24-3DV+4E dV
DY) = — 73 - >0

R Meceh, Teoret. i Stos. 1—2/87
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W najczesciej spotykanych przypadkach przy pracujacym zespole napcdowym% > 0.

Uwzgledniajac ponad to, ze ¥ > 0, otrzymamy warunki (2.23) w postaci:
F(V)= AV*+ BV3+CV*+DV+E > 0,
F,(V) = BV3+2CV2+3DV+4E < 0.

Aby okreslié Vo, dla ktérej warunki (3.4) sa spelnione, rozpatrzmy przebieg D[V (/)]
dla réznych, technicznie mozliwych przypadkéw warunkujacych wielko$¢ i znak wspdl-
czynnikéw A, B, C, D i E. Jak wykazano wyzej, dla wszystkich rakiet majacych zapewnio-
na statecznosé statyczna 4 > 0.

W najczeéciej technicznie spotykanych przypadkach wspélczynnik B jest ujemny,

dr,

(3.4)

natomiast, wiel-

) . . , My

gdyz zazwyczaj projektuje si¢ rakiety w taki sposob, aby o
y

kosci pozostalych wspélczynnikéw wyrazed (2.15) sg tego samego rzgdu. Wspdlezynnik

C dla rakiet z pracujacym zespolem napgdowym jest przewaznie ujemny, ale nie wyklu-
czoune s tez i takie przypadki, np. dla ap = gsinyg, lub Ci =0, e otrzymamy C > 0.
Wielko$é i znak wspélczynnika E zalezy od kata nachylenia stycznej do toru.
W zakresie:
—arcsin /0,4 < y < arcsin /0,4 (3,5)
mamy: E < 0, dla pozostalych katéw E > 0.
Poniewaz dla E # 0:

lim @[V()] = o -signk, (3.6)
Yih—~0
lub w przypadku, gdy £ =0 .
lim @V ()] = oo -signC. 3.7
Yy —0

Mlejsca zerowe @(V) i @' (V) pokrywaja sie z odpowiednimi zerami wielomiandéw
F (V)i F,(V). Zgodnie z reguly Descartesa [6], w zaleznosci od ilosci zmian znaku wspolt-
czynnikéw A, B, C i E wielomian F\(V), a wiec réwniez i @(V) moze mieé trzy, dwa,
jedno lub nie mie¢ wcale rzeczywistych zer dodatnich (dla ¥ > 0). Wobec powyZszego
wykresy (V)i &' (V) dla réznych, technicznie mozliwych przypadkéw beda mialy charak-
ter przebiegdw jak pokazano na rys. 2a, 2b, 2c. A

Z ukiadu nierdwnosci (3.4.) wynika, Ze istnieje pewna minimalna predkosé rakiety
Vomins PO przekroczeniu ktérej zmiany kata natarcia o spowodowane zakléceniami po-
czatkowymi beda mialy charakter oscylacyjny, gdyz zostana spelione warunki (3.3)
wynikajace z twierdzenia Szturma. Rozwigzanie ukladu (3.4) w celu wyznaczenia ¥V
mozna dokona¢ metodami numerycznymi lub graficznie przyjmujac:

. VOmln = n;la:,x {VOI’ VOJ}’ (38)
gdzie: ’
Vo1 — miejsce zerowe F;(V),
Voj — miejsce zerowe F,(V).

Projektowana dtugo$¢ prowadnicy musi by¢ tak dobrana, aby gwarantowala osiag-
nigcia tej predkoscei przed zejsciem rakiety z prowadnicy wyrzutni.
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E'tvy

v

|
\
} E>0 B<O0 C<0
| wb E>0 B>0 C<0
''\Wwb E=0 B<O €>0

®'tv)

3!

vin
Ez0 B<O C<0Q
lub E20 B>0 C<D

c)
L0V ')

Vo7 Voo il

E<0 B<0O C<0
lub E<0 B>0 C<0
lub E<0 B<0Q C>0
lub E<0 B>0 C>0

Rys. 2
4. Okreslenie minimalnej dlugo$ci prowadnic wyrzutni

Minimalng dhugo$¢ prowadnic wyrzutni mozna okreslié znajagc zmiang predkosci
rakiety w czasie ruchu po prowadnicach wyrzutni.

Réwnanie rézniczkowe opisujace ruch rakiety po prowadnicach jest analogiczne do
pierwszego réwnania ukfadu (2.2) (przy stalej sile tarcia podpér rakiety o prowadnice

wyrzutni). Pominigcie pozostatych réwnan wynika z istnienia réwnowagi sit normalnych
z reakcjami belki wyrzutni:

m %’; = T—mgsin@,—P,—R, 4.1
gdzie: R —sila tarcia podpér rakiety.
Réwnanie (4.1) po uwzglednieniu zaleznoéci (2.4) mozna przedstawié w postaci:

av . R A_, .
7= aT——gsm@o—Zz —79CxV . 4.2)

8+
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Rys. 3
Jezeli oznaczymy:
a; = 2(ap—gsin@y)—2 % 4.3
1 przejdziemy na drogg jako zmienna niezalezna otrzymamy:
fl%ﬂ =a,—C,V?, (4.4)

.gdzie: C, = ApCs.
W przypadku ruchu rakiety po prowadnicach mozna przyjaé:
a; = a4 = const., 4.5
C. = const.
Rozwiazanie réwnania (4.4) z uwzglednieniem (4.5) przy zerowych warunkach po-
czatkowych jest nastgpujace:
A = - (1-e). 4.6)
Cx

Majac okreslong wg zaleznosci (3.8) Vomis moZzemy po podstawieniu do wzoru (4.6)
obliczy¢ dlugosé prowadnic wyrzutni /y:

a —
Vmin = — (1 —e~Calo) (X))
C.
skad:
L, = F_l—ln ———IT (4.8)
SV
1
poniewaz:
ng(n Cx <1 (49)
a

to rozkfadajac logarytm naturalny na szereg potggowy [5] i po uwzglednieniu tylko pierw-
szego wyrazu tego szeregu zalezno$é okreslajaca minimalna diugosé prowadnic‘wyrzutni
pizyimuje postaé [7]:
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Vi

Qi min

o =

(4.10)

Zalezno$¢ (4.6) opisuje zmiang predkosci takiety zaréwno w ruchu po prowadnicy
wyrzutni jak i w locie swobodnym. JeZzeli rozlozymy wystegpujaca we wzorze (4.6) funkcije
wykladnicza w szereg potegowy i uwzglednimy tylko dwa pierwsze wyrazy tego szeregu
to otrzymamy:

V(D) = ayl (4.11)

Zalezno$é (4.1) po podstawieniu do (2.8) pozwala wyznaczy¢ bezposrednio minimalna
diugo$é prowadnicy wyrzutni. Otrzymamy wtedy:

1

CiD) = Kg+—, (4.12)
: A 2 11 11
= K+Zolcrrc, - co) o — o
CS(I) S+ 4 9( Z+Cx A CM) 1 4 12 +
ar
AL seems L1 dt  m) ] 413
2 Ve Cmyr s \ T m |y 1
1 geosy 1  gcosy A ) ]
S = 2 a, 2 + a, TQC::"'"‘QCM’ T . (4.14)
Po zastosowaniu podstawienia (2.10)
1
-} [ cysas T —}Ka-1
o) = z(-e o =f(1)]/f-e Lt @15)
otrzymamy réwnania (2.7) w postaci:
d*z v ' .
S oz = £, (4.16)
gdzie o(I) wyznaczono z zalezno$ci (2.12):
B* C* D*
Hh=da*+"+ & 7
A* = Ks——-_,li—K,,2 ~ —xpCh > 0, (4.18)
A1 m
B¥ = — —_ pC*—, 4.19
2 Va, oG, (4.19)
A x _ T )
* — 5 2 50%
C 5 QC,,—{- 5 6C%, (4.20)
dar
1 dr . m,
AU S Y 421
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Warunek oscylacyjnosci rozwiazan rownania (4.16) wynikaigcy z twierdzenia Szturma
to:

AYT +B*1+ C* Y1 +D*

) = o=t
o) Iy

> 0,

AP @.22)
o) = —L BH+2C VI+3D*

3 2yl

Oznaczajac 1/]_ = x warunki (4.22) dla / > 0 sprowadza si¢ do ukiadu nieréwnosci:

Fi(x) = A%+ B*x? + C¥x+D* > 0,

. (4.23)
Fa(x) = B*x?42C*x+3D* < 0,

Poniewaz 4* > 01 B* > 0; C¥ < 0; D* > 0 to zgodnie z regulg Descartesa F,(x)
posiada jeden lub dwa pierwiastki rzeczywiste dodatnie. Natomiast F,(x) moZe mie¢
dwa pierwiastki rzeczywiste dodatnie dla A4 = 4(C*—3B*D*) > 0 lub nie mieé ich wcale.
Wobec tego przebieg (/) moze mie¢ charakter jak na rys. 4a, 4b, 4c.

a) by -
foll) plh

X

N . e

Rys. 4

5. Przyklad obliczeniowy

Obliczono minimalng diugos¢ prowadnicy dla rakiety o nastepujacych charaktery-
stykach:
kg
my =75 [kg]; m, = 10,25 < Jyo = 70 [kgm?];

d{y_ _ _S[I(gmz

By ]; s = 0,256 [m?]; ¢, =047 [m];
dat s

Cyo = 0,0293; C%=1,514; C% = —1,755;
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Cé = —201; C@ = —597 T = Tpa = const

np= 1 _ 40,0; 26,7; 23,3; - 200
mg

Wyniki obliczen pokazano na rys. 5 i rys. 6.

Lo, Im)

min

10

¥ I/
2

081
ol L0

14 04

R

02

6. Wnioski

W niniejszej pracy rozpatrzono problem wyznaczenia dtugosci prowadnicy wyrzutni
akiet, przyjmujac jako kryterium oscylacyjno$¢ zmian kata natarcia o rakiety po zejéciu

z prowadnicy. W dostepnej literaturze jest mato materiatéw analizujacych warunki startu
pociskéw rakietowych z wyrzutni prowadnicowych. Dotychczas jako kryterium okre$lajace
dhigo$¢ prowadnicy przyjmowano predko$é, przy osiagnigciu ktorej sita noéna rakiety
P, przewyzszy jej cigzar Q [1] lub tez przyjmujac jako kryterium oscylacyjnosci ruchu
rakiety wokot §rodka cigzkosci, traktowano predkos¢ rakiety jako parametr oraz zanied-
bywano wplyw wielkosci kata pochylenia strzaly wyrzutni na pregdko$¢ minimalng pocisku
(PAREEIR _

Przeprowadzona analiza wykazala, Ze minimalna predkos$¢ rakiety a zatem i minimalna
dtugo$é prowadnicy wyrzutni, przy. przyjetym kryterium zalezy nie tylko od takich para-
metréw rakiety jak jej charakterystyki aerodynamiczne, geometryczne, cigzarowe oraz
wielkosci sity ciagu silnika startowego, lecz takze od kata pochylenia prowadnicy wyrzutni
w chwili startu.

Poniewaz najczgéciej ta sama wyrzutnia zabezpiecza start dla réznych katéw pochyle-
nia, zatem nalezy przyjaé dtugosé prowadnic dla warunkéw dajacych jej warto$é najwigk-
sza. Jest to warunek o istotnym znaczeniu.

Proponowany sposéb wyznaczania minimalnej dlugosci prowadnic daje wyniki bardzo
bliskie spotykanym w praktyce. Spotykane dotychczas kryteria w literaturze dawaly
wyniki znacznie przekraczajace dtugoéci w rozwiagzaniach praktycznych i to nawet kilka-
krotnie. Tak na przyklad warunek oscylacyjno§ci pomijajacy zmiang predkosci (zamra-
Zzanie wspolezynnikéw réwnania) daje diugosci okolo 4 - 5 razy wigksze od diugosci wy-
znaczonej dla lotu nieustalonego.
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Kryterium oscylacyjnosci dla lotu nieustalonego nalezy traktowaé jako warunek
konieczny, choé¢ w wielu przypadkach jest decydujacy. Dodatkowym warunkiem moze
by¢ ograniczenie zmiany pochylenia stycznej do toru lotu, lub polozenie i wielko$¢ obszaru
sterowalnoséci, do ktorego rakiete doprowadza si¢ lotem niesterowanym [8]. Stanowi to
jednak oddzielny problem.
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Pesome

VCJOBHME OCUMIIALIMMHOCTU KAYAHUSA PAKETEHI KAK KPUTEPHI ITOJBOPA
IJIMHBI HANPABJISIOMWX IYCKOBOI'O YCTPONMCTBA

CopepycanueM CTATH ABJIeTcs npobiema ONpEeNeNICHHS MHHMMANLHON ~JUIMHLI HANPABJLAIOWMX
TNYCKOBOIO YCTPOMCTBA paKeTHbIX cHapapon. Kax KpUTepHM NPHHATE OCUMIULIUNAHOCTE HBIYKeHHS
PAKETHI II0 OTHOLIEHUIO K LIEHTPY MAacChl IOCJIE BBIXOAA H3 HANpaBAAIOLIMX ITYCKOBOIO YCTPOHMCTEA.
Hcenenys ypaBHeHMsI OBIDKEHHA pPaKeTbl BBIBEAEHBI 3ABHCHMOCTH ONPEACHAIOIIME: MUHHMATLHYIO
CKOPOCTh BBIXOA K3 HANPaBASIOWMX (1Y Vg 00ECHEUHBAOMYIO OCIMUIALHINHOCTE HSMEHEHHH YIila
aTaKkd o, & TAIOKE MHUHHMAJIBHYIO [JIMHY HANPABJUSUOMIHX /omin 0BECIICUMBAIOLIYIO JOCTHDKEHME 3TOM
CKOPOCTH.

Summary

CONDITION OF AN OSCILLATORY MOTION OF A ROCKET AS A CRITERION FOR THE
DETERMINATION OF THE LAUNCHER LENGTH

The paper deals with the problem of determination of the minimum guide length of a rocket missile
launcher of variable velocity. As a criterion, the oscillability of the rocket motion with respect to the mass
center after leaving the Jauncher guides has been assumed. Investigating the equations of the rocket motion
we have derived the relations from which we can determine:
~— the minimum velocity Vg min of the missile, when it leaves the launcher guides, ensuring the oscilla-

bility of variation of the angle of attack;
— the minimum guide length /ym which allows to obtain such a velocity.

Praca wplynela do Redakcji dnia 7 kwietnia 1986 roku.
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ANALIZA MOZLIWOSCI ZMNIEJSZENIA NIEBEZPIECZNEJ STREFY H-V
W ZAWISIE I LOCIE PIONOWYM SMIGLOWCA

CezARY KAMINSKI
JaNUsz NARKIEWICZ

Politechnika Warszawska

Opracowano program komputerowy modelujacy przebieg pionowego ladowania
autorotacyjnego $migtowca uwzgledniajagcy mozliwod¢ awarii jednego lub dwu silnikéw.
Zbadano wptyw momentu bezwladnosci i poczatkowej predkosci katowej wirnika noénego
oraz sposobu sterowania katem skoku ogdlnego na charakterystyki pionowej autorotacji
$miglowca. Wykazano mozliwo$¢ zmniejszenia pregdkosci przyziemienia przez dobér
sposobu sterowania.

Wykaz wazniejszych oznaczen

A — powierzchnia wirnika [m?], 4 = nR?,
0= A
deuy, _
AR — odleglo$¢ poczatku czynnej aerodynamicznie czesci topaty od osi obrotu [m],
BR — odleglo$¢ korica aerodynamicznie czynnej czeici topaty od osi obrotu [m],
¢ — ekwiwalentna cieciwa lopaty [m), '
Cr — wspolczynnik sity ciagu, Cr = th_!;?’
Cxs — wspolczynnik oporu kadiuba [—],
D(r) — lokalna wietko$¢ aerodynamicznej sity oporu elementu topaty [N/m],
e — odleglo$é przegubu poziomego od osi obrotu [m],
H — wysokos$¢ lotu [m], '
Hpp,  — bezpieczna wysoko$¢ zawisu $miglowca [m],
Ip — moment bezwladnoéci wirnika wzg. osi obrotu [kgm?],
L(n — lokalna wielko$¢ sily nosnej elementu topaty [N/m],
M — masa $migltowca [kg], -
N — liczba topat,
r — wspdtrzedna przekroju wzdtuz lopaty [ml],
R — promien wirnika [m],
S — powierzchnia odniesienia kadtuba [m?],
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T - cigg wirnika [N],

Tw — ciag wirnika bez wplywu ziemi N,

U, — predko$¢ przeplywu powietrza przez wirnik [m/s], U, = y—-V;,

Ur(r) —skladowa predkosé¢ oplywu elementu lopaty w plaszczyzoie obrotow [m/s],
Uy = Or,

U(r) — lokalna wypadkowa predko$é oplywu elementu lopaty [m/s],

V; — predkoé¢ indukowana [m/s],

Vg — predkosé indukowana w zawisie [m/s],

Z — wysoko$¢ wirnika nad ziemia [m],

alr) — lokalny kat natarcia elementu lopaty [rad],

o(r) — indukowany kat natarcia elementu lopaty [rad],

o) — lokalny kat nastawienia elementu topaty wzg. plaszczyzny obrotéw [rad],
O(r) = 0,(r)+0,,

O,r) —lokalny kat skrecenia geometrycznego lopaty [rad],

6, -—kat skoku ogdlnego [rad], _

Q0) — chwilowa predko$¢ katowa wirnika [rad/s],

0 -— gesto$é powietrza [kg/m?3],

. .o - ReN
G — wspolczynnik wypelnienia wirnika [~], ¢ = AR
A — wspolczynnik przeptywu przez wirnik [—].

1. Wstep

Mozliwosé wykonywania zadan przy zerowych i matych predkosciach lotu postgpo-
wego jest charakterystyczng cecha $miglowcdw. Wykorzystanie §miglowcéw w tym za-
kresie predkosci podlega ograniczeniom, ktére zazwyczaj ilustruje wykres H-V (Rys. 1),
Obszary A i B okre§lajg stany lotu, z ktérych nie jest mozliwe bezpieczne ladowanie
$Smiglowca w przypadku awarii zespolu napgdowego. Awaria zespotu napedowego w strefie

KT T T T 7 1T 1T

Im]
10

120

IRRRNRED Zg

IEERED
{

100 A .

80

60—

20 / -

H | AT B A ETH
BE2TT200 60 100 1.0 180 220 260 VIm/s)

Rys. 1
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A grozi katas'trofac z uwagi na brak mozliwosci wyhamowania pionowej predkosei $mig-
towca do wielkosci dopuszczalnej ze wzgledu na wytrzymalos$é konstrukeji. Awaria w strefie
B (mata wysokoé¢ — duza predkos¢) grozi uszkodzeniem $migla ogonowego podczas
préby wyhamowania predkoéci lotu do wielkosci dopuszczalnej dla przyziemienia
poprzez ,,zadarcie” $migtowca lub zmusza do przyziemienia z predkoscia wigksza od
dopuszczalnej. Istnieja jednak sytuacje, kiedy $miglowiec musi by¢ eksploatowany wew-
natrz tych stref. Eksploatacja w strefie 4 wystgpuje podczas wszelkich prac dzwigowych
z ladunkiem zewnetrznym prowadzonych w zawisie lub podczas startu i ladowania na
matych ladowiskach otoczonych wysokimi przeszkodami. Obecna taktyka lotu $migtow-
cow wojskowych, charakteryzujaca sig lotem tuz przy powierzchni ziemi z duzg predkoseia
postepowa, wymaga czgstego wchodzenia w strefg B. Zmniejszenie lub. likwidacja nie-
bezpiecznych obszarow wykresu H-V istotnie zwigkszyloby bezpieczenstwo eksploatacji -
‘migtowcédw. Dlatego w wielu o$rodkach na Swiecie przeprowadza si¢ badania majace na
celu ograniczenie tych stref. W pracach [1], [2] podano szereg teoretycznie mozliwych
sposobdw ograniczenia obszaréw niebezpiecznych H-V. Jednak ze wzgledu na ogélne
bezpieczenstwo lotu, osiagi, stateczno$¢ i sterownosé zastosowanie wigkszosci propono-
wanych tam sposobdéw wydaje sig obecnie mato prawdopodobne.

W niniejszej pracy rozpatrzono mozliwosci zwigkszenia bezpiecznej wysokosci Hggz
(Rys. 1) uzytkowania $miglowca w zawisie przy ziemi tzn. przesunigcia w goére dolnej
strefy A wykresu H-V. W przypadku awarii zespotu napgdowego $migtowca podczas lotu
pionowego lub zawisu na matej wysokosci bezpiecznym tadowaniem moze byé tylko
pionowe ladowanie autorotacyjne [3]. Dlatego opracowano program komputerowy
modelujacy przebieg takiego ladowania.

2. Ruch $miglowca

W przyjetym modelu fizycznym $miglowiec traktuje si¢ jako ciato sztywne, poruszajace
sic w spokojnej atmosferze, wzdtuz osi pionowej 0y. Podczas opadania autorotacyjnego

0,

Iy

T

I
y T .

My

Rys. 2
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na $miglowiec dzialaja: sita bezwladnosci, sita cigzkodci W, ciag wirnika nosnego T i pio-
nowy opdr aerodynamiczny D,. Kierunki dzialania tych sif przechodza przez $rodek cigz-
koéci $miglowca (Rys. 2). Réwnanie ruchu $miglowca ma postaé:

My=W-T-D,. (H
' Sile oporu aerodynamicznego okre$la si¢ z zaleZnosci:
D, = 0.58Cy; U3 (—U—") @)
|U,|

3. Ruch wirnika- no$nego

Podczas opadania autorotacyjnego predko$é katowa wirnika zalezy od stanu lotu
i sposobu sterowania katem skoku ogélnego fopat. Réwnanie ruchu obrotowego wirnika
przyjeto w postaci: i
T2 = Q+/0, 3)
gdzie:
(Q — moment sil aerodynamicznych dzialajacych na topaty wirnika,
Q. — moment na wirniku od pracujacego silnika.
Przewidziano mozliwoéé awarii obu silnikdéw f = 0 lub awarii jednego silnika f = I.
W przypadku awarii jednego silnika drugi silnik osiaga moc maksymalng po czasie ¢,
Przyjeto liniowy przyrost mocy w tym czasie.

4. Obcigzenie wirnika nosnego

Obcigzenia aerodynamiczne wirnika noénego obliczone sa metoda elementu topaty
w oparciu o quasistacjonarny dwuwymiarowy model optywu (Rys. 3). Wspélczynniki
aerodynamiczne wyznaczone s3 z nieliniowych charakterystyk aerodynamicznych profilu
dla kata natarcia odpowjadajacego warunkom optywu w kolejnym przekroju lopaty.
Po uwzglednieniu kata wychylenia fopaty w przegubie poziomym a, (kat stozka), sile
ciggu T i aerodynamiczny moment obrotowy wirnika Q okreslaja wzory:

BR R
T=Ncosao[f Lcos‘aa’r+f DCOSadl‘],
AR £

BR R @
0= N{ f Lsinafe+ (r—e)cosap] a’r—chosa[e+(r—e)cosao]} dr.
AR e
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Zalozono stala wielkos¢ predkosci indukowanej wzdtuz diugosci topaty, okreslong dla
aktualnej predko$ci opadania $miglowca na podstawie zaleznosci empirycznej podanej
na Rys. 4 [4].

Vi/vs T T T T 7T
3— f— -

- \ -

| | [ | |
, WL 43 42 +1 0 -1 -2 WV[‘

Rys. 4

Wplyw odleglosci wirnika od powierzchni ziemi na sil¢ ciagu wytwarzang przez wirnik
uwzgledniono przez zastosowanie wzoru [5]:

T gla [ R \*|7!
=l | ©

5. Algorytm rozwijzania

Réwnania ruchu (1) i (3) wraz z oméwionymi w rozdz. 4 wyrazeniami okreslajacymi
obciazenie wirnika, zaprogramowano na EMC tak, aby mozliwe bylo przesledzenie zmian
w czasie: wysokosci lotu, predkosei apadania §miglowca oraz predkosci katowej wirnika.
Opracowany program napisany zostal w jezyku Fortran IV i uruchomiony na EMC SM-4.
Program podzielony jest na dwa etapy:

I: dla zadanej pionowej predkosci lotu y, i wysokosdci lotu p, oblicza sig kat skoku
ogodlnego O, — zapewniajacy wytworzenie przez wirnik ciagu T potrzebnego dla
danych warunkéw lotu.

11: dla obliczonych w I warunkéw poczatkowych oblicza sig przebieg w czasie ladowania
autorotacyjnego $miglowca.

Istnieje mozliwo$¢ sterowania wartoscia @, w czasie realizacji programu.

6. Wyniki obliczen

Przy wykorzystaniu opracowanego programu komputerowego przeprowadzono bada-
nia majgce na celu okreslenie wplywu momentu bezwladnosci i poczatkowej predkosci
katowej wirnika oraz sposobu sterowania skokiem ogélnym na charakterystyki pionowej
autorotacji $migtowca.

Na Rys. 5 przedstawiony zostal wptyw momentu bezwladnoéci wirnika na bezpieczng
wysokoé¢ awarii. Za bezpieczna wysoko§é awarii przyjeto wysokosé spadku $migtowca
z niezmienionym katem skoku ogélnego obracajacego sig wirnika, rownym katowi w chwili
awarii, dla ktérej predko$é przyziemienia jest rowna 3,6 [m/s].
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Rys. 5

Badania zostaly przeprowadzone dla trzech wartosci momentu bezwladnosci wirnika:
bezwladnosei poczatkowej I = 4068 [kgm?] — przyjetej jako 1009, oraz 1509 i 2009,
bezwladnosci poczatkowej. W przypadku awarii jednego silnika uzyskano wzrost bezpiecz-
nej wysokosci o 60%, a w przypadku awarii dwdch silnikow o 35%, przy dwukrotnym
wzroscie momentu bezwladnosci wirnika. Dla $miglowcéw 2-silnikowych wydaje sie
ekonomicznie uzasadniona préba likwidacji lub zmniejszania niebezpiecznej strefy H-V
poprzez zwigkszenie momentu bezwladnosci wirnika np. w badanym $miglowcu dodanie
na koncu lopaty masy stanowiacej 109 jej masy poczatkowej powinno zwigkszy¢ bez-
pieczng wysoko$¢ zawisu o ok. 30%. Dla $migltowcow l-silnikowych metoda zwigkszenia
momentu bezwladnosci wirnika w celu polepszania charakterystyk pionowej autorotacji
wydaje si¢ zdecydowanie mniej skuteczna, dlatego nalezy dla tych smigtowcow poszukiwaé
innych metod zwigkszania bezpieczenstwa lotu.

Na Rys. 6 przedstawiony zostal wplyw drugiego badanego parametru — poczatkowej
predkodei katowej wirnika na predkosé przyziemienia $miglowca. Przyjmujac 2, przy
ktorej predko$é konca topaty byta réwna 210 {m/s] jako 1009 przeprowadzono badania

Va T I 1
[m/s]
- -
350 -
O awaria 1 silnika
v awaria 2 silnikdw
20 | | |
0 200 210 220 OR(m/s]

Rys: 6
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dla wielkoéci o 5% mniejszej (£2oR = 200 [m/s]) i 5% wigkszej (2, R = 220 [m/s]). Jak
widaé¢ im wigksza poczatkowa predko$¢ katowa wirnika tym mniejsza predkosé przy-
ziemienia $migtowca. JeZeli wigc istnieje mozliwo$é startu iflub zawisu przy rdZnych
wielko$ciach predkosci katowej wirnika najbezpieczniej wybraé jest predko$é najwigksza.

Dla przesledzenia wplywu sposobu sterowania przez pilota skokiem ogélnym rozwazono
przypadek awarii jednego silnika $miglowca 2-silnikowego podczas zawisu na wysokoéci
20 [m].

Poczatkowo przebadano zachowanie si¢ $miglowca, przy braku reakcji ze strony pilota
(Rys. 7). Predkos¢ przyziemienia, w tym przypadku wynosita 8,5 [m/s]. Bezawaryjne

CHITTOT T TTTTT H ! !lllllI1Hl|II T~ 1T T 7

LMl Byl°] yim/s) [ Qlrod/s) ?

18’-— k

15 - WZ

- -

12 }’\ -3

W0 ~

o -

6 -

L= = ~4

2 ~ t
T R IRE RN VNN N N L1l [s]

0 2468101 18 0 2 & 6 8 10 12 1% 16 18 20 22 2L 26 28 30

Rys. .7

ladowanie $miglowca wystgpuje przy predkosci 3,6 [m/s]. W nastgpnych przypadkach
zastosowano nastepujacy charakter zmian skoku ogdélnego w czasie (Rys. 8). Po pewnym
czasie od chwili nastapienia awarii (opdZnienie reakeji pilota) pilot zmniejszat kat skoku
ogélnego, rozpgdzajgc wirnik do predkosci katowej dopuszezalnej na autorotacji dla

HITTTT T 1T 1 g T T 7T 1T TR 1T 1T T 11
iml o :?
18 — -
6 - -
e — ~
- -
12L )" —i2
10| r I~
8__ — —
6_ f— —
L — -
ZL‘ — . {
.| 1| i | [ s}
0246810 % 18 0 2 &4 6 B8 10 1214 16 18 2022 2 26 28 30
Rys. 8

danego $miglowca, nastepnie zwiekszal kat skoku ogdlnego do wielkosci maksymalne;j,
powodujac wyhamowanie pionowej predkosci §miglowca. Przebadano wplyw opdéznienia
reakcji pilota i tempa wzrostu kata skoku ogélnego w drugiej fazie lotu na predkosé
przyziemnienia i na tej podstawie okreslono, a wlasciwie wykryto sposéb sterowania
teoretycznie zapewniajacy bezpieczne ladowanie §migltowea z predkodeia przyziemnienia
2,1 [m/s]. Przebieg zmian @, £2, § w tym przypadku przedstawiony jest na Rys. 9.
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7. Whioski

1. Opracowany program komputerowy umozliwia symulacj¢ lotu $migtowca w wa-
runkach pionowej autorotacji. Poniewaz ze wzgledéw bezpieczenstwa nie przeprowadza
si¢ podobnych badan na rzeczywistych §miglowcach program ten moze stuzy¢ jako zrodlo
informacji o zachowaniu si¢ $migtowca w takim stanie lotu,

Motzliwe jest badanie wplywu sposobu sterowania skokiem ogdélnym na zachowanie
si¢ $miglowca, po catkowitej Jub czesciowej awarii zespolu napgdowego, okreslenie dolnego
punktu strefy H-V, a takZe przeS§ledzenie zmian charakterystyk pionowej autorotacji
w zaleznosci od parametréw konstrukcyjnych wirnika i $miglowca.

2. Zwickszenie momentu bezwladno$ci wirnika moze istotnie zmniejszy¢ lub caltkowicie
zlikwidowaé niebezpieczna strefe 4 wykresu H-V, dla $migtowcéw 2-silnikowych w przy-
padku awarii jednego silnika. Zwigkszenie momentu bezwladnosci w takim przypadku
nie prowadzi do nieakceptowalnego wzrostu masy $migtowca.

Metoda zmniejszania strefy 4 wykresu H-V, poprzez zwigkszanie momentu bezwlad-
nosci wirnika nie jest efektywna dla $migltowcdw 1-silnikowych, préba jej wyeliminowania
tym sposobem prowadzi do strat masy uzytecznej $miglowca w granicach 30 - 905 [1].

3. Zwigkszanie predkosci katowej wirnika w zawisie prowadzi do zwigkszania bez-
pieczenstwa eksploatacji émiglowca w przypadku awarii jednostki napgdowej. '

4, Mozliwe jest oddziatywanie na predkos¢ autorotacyjnego, pionowego przyziemienia
przez dobdr odpowiedniego sterowania katem skoku ogdlnego.

5. Otrzymane wyniki obliczen $wiadcza o mozliwosci zmniejszania niebezpiecznych
stref wykresu H-V poprzez odpowiedni dobor parametréw konstrukeyjnych wirnika
1 sposobu sterowania. Zastosowanie wynikow w praktyce wymaga przynajmniej czg§ciowej
weryfikacji dos§wiadczalnej (proby na modelach) potwierdzajacej poprawnos$é przyjgtej
metodyki obliczen.
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Pec3wome

AHAJIN3 BOSMOXHOCTH YMEHBIIEHNS OITACHOY 30HEI H-V HA BHCEHUH U BO
BPEMWsI BEPTHUKAJIBHOI'O IIONETA BEPTOJIETA

HaroroBnedo nporpammy Ha OBM st MoeHpoBaHHA BEPTHKANBHOM IOCAHKH BEPTOJIETA HOCIHE
oTKa3a pabors! OJHOTO MK IBYX JABHTaTelell. Bimsamnne mMOMeHTa MHepluM HECYIUEro BHHTZ, €r0 Ha-
yaybHOM YTJIOBOH CKOPOCTH M METOHA YIPABJICHMS ODIMMM LUATOM HECYIIErO BHHTA GBUIO IPOBEDEHO.
BhINla yKa3aHa BOSMOYKHOCTb YMEHBILEHMS CKOPOCTH NMPH3eMIICHHS BBIGOPOM METONA YIIDABIICHHST ODIIHM
1aroM.

Summary

THE ANALYSIS OF THE POSSIBILITIES OF DECREASING H-V DANGER REGION IN
HELICOPTER HOVERING OR VERTICAL FLIGHT

The computer program was developed for helicopter vertical autorotative landing simulation after
one or both engines failure. The influence of the rotor inertia, initial rotational rotor speed and collective

pitch control on vertical autorotative landing characteristics was investigated. The possibility of decreasing
anding velocity by proper collective control was prooved.

Praca wplyngla do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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Wprowadzenie

Waznym elementem jednowirnikowego $miglowca jest jego $miglo ogonowe majace
réwnowazy¢ moment oporowy wirnika nosnego i umozliwi¢ sterowanie kierunkowe.
Z reguty umieszczone jest na wydluzonej belce ogonowej, wzdtuz ktorej biegnie jego naped
w postaci wielocztonowego tylnego walu transmisyjnego. Drgania pochodzace od prze-
ktadni gtownej oraz struktury kadhuba sg przekazywane na $miglo ogonowe wywohijac
reakcje dynamiczne obciazajace dodatkowo uklad napedowy i strukture, W pewnych
stanach lotu przy duzej predkosci moga wystapi¢ sprzezenia aerodynamiczne i dynamiczne
drgan gietno-skretnych belki ogonowej i wahan $migla ogonowego, objawiajace si¢ w po-
staci tzw. ,,tail wagging” (zawijanie ogona) [1]. W prezentowanej pracy przedstawiono
sposéb modelowania §miglowca z wahliwym $migtem ogonowym osadzonym na odksztal-
calnej belce ogonowej kadluba oraz podano przykiadowe wyniki obliczed. Uwzgledniono
zmiany predkosei obrotowej watu transmisyjnego wywotane wzglednymi wychyleniami
odcinkéw polgczonych przegubami Cardana.

1. Przyjety model fizyczny

Jako obiekt przyjeto smiglowiec jednowirnikowy klasy Mi-2 (rys. 1) w ruchu prze-
strzennym w spokojnej atmosferze. Zatozono, ze kadtub do pierwszej wregi belki ogonowej
jest bryla nieodksztalcalng, podobnie jak belka kofncowa oraz lopaty wirnika nosnego
i $migla ogonowego. Stozkowa belka ogonowa o poziomej osi podtuznej jest podatna
gietnie w plaszczyZnie Oxy oraz skretnie wzgledem osi podhuznej (rys. 1 i rys. 2). Tylny
wal transmisyjny biegnacy nad belka ogonowa skiada si¢ z trzech odcinkéw polaczonych
przegubami Cardana. ¥.opaty wirnika noénego polaczone sg z piasta za pomoca przegubu
osiowego i poziomego. Wahliwe dwulopatowe $migto ogonowe ma o§ wahan lezaca
w plaszczyznie wirowania §migla odchylong od prostopadtej do osi topat o kat 85 (rys. 3).

g9t
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Na obiekt dzialaja sity aerodynamiczne, grawitacyjne, sprezystoéci i thumienia.

Przyjety w ten sposdb model fizyczny ma dziewieé stopni swobody, tzn. sze$é odnosza-
cych si¢ do ruchu $migltowca jako ciala sztywnego oraz trzy wynikajace z odksztalcen
i ruchow wzglednych.

2. Uklady wspdirzednych

Dovopisu ruchu $miglowca przyjeto zgodnie z [3] nastgpujace podstawowe uklady
wsp6irzgdnych (rys. 1):
-- 0;x,y,2, nieruchomy uklad grawitacyjny zwigzany z Ziemia,
— Ox,y,z, uklad grawitacyjny zwiazany z obiektem i réwnolegly do ukiadu 0,x,y,z,

— Oxyz uklad sztywno zwigzany z poruszajacym si¢ kadtubem $miglowea,
— Ox,r,z, uklad predkodciowy zwigzany z kierunkiem przeplywu o$rodka oplywaja-
cego obiekt. .

Ponadto wprowadzono uktady pomocnicze dla belki ogonowej, belki koncowej, wirnika
noénego 1 $migla ogonowego, co zwigzane jest z podzialem calego $miglowca na pieé
obszaréw, w ktorych niezaleznie wykonuje si¢ obliczenia. Obszary te maja nastepujace
nazwy i indeksy (rys. 1):

— sztywny kadlub —i = 0, indeks ,,k”

— odksztalcalna belka ogonowa — i = 1, indeks ,,bo”
— sztywna belka koncowa — i = 2, indeks ,,bk”

— $miglo ogonowe —i = 3, indeks ,,s”

— wirnik noény — i = 4, indeks ,,w”’

Dla kazdego z obszaréw okreslono rozkiady mas, momentdw statycznych, bezwiad-
nosci i dewiacji.

3. Ogoélna postaé réwnai ruchu

Roéwnania ruchu $migtowca wyprowadzono stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela
dla ukladéw holonomicznych w quasi-wsp6lrzednych i quasi-predkosciach w ukladzie
sztywno zwigzanym z kadlubem $migloweca Oxyz (rys. 1). Ogdlna postaé tych réwnan jest

nastepujgca [2, 3]:
k k
d [or* aT* , or+ .
7(%)‘?*22?7 ©e = 00 ®
a,rou=1,..%k

gdzie:

w, — quasi-predkosci,

7, — quasi-wspoéirzgdne, ,

T* — energia kinetyczna w quasi-predkosciach i quasi-wspolrzednych,

QF — sily uogoélnione odpowiadajace quasi-wspéirzednym,

k — ilo§¢ stopni swobody,
yha — tréjwskaznikowe symbole Boltzmanna.
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Uktad réwnan (1) zapisano w postaci macierzowej

T4 () - T () + TET (AL, 1, @) (@) = Q*(), B

con TN e < [272], megw = [27°
wo - [ (5]] me-[G ] mw-[57]
I(ryp, o) = [yad, Q% = [QZ].

Dla badanego obiektu przyjeto na podstawie [3] nastepujace wektory wspdlrzednych
uogdlnionych ¢, quasi-wspoirzednych = i quasi-predkodci w:

gdzie:

g =collx;,»,2,9,0,¥, q1,4, ql, 3
n = COl[?’[Lv,ﬂy,nw,?ﬂp, Tos Ry q15 925 ‘1’3], (4)
0)=C01[U, V: W; PaQ;R)q.lquaiIS]v (5)

gdzic:
U,V, W — skladowe wektora predkosci unoszenia V. punktu 0 wzgledem 0, x, y12,
' w ukladzie Oxyz,
P, O, R — skladowe predkosci katowe] Q. $migtowca wzgledem punktu 0,
&, O, ¥ — katy quasi-eulerowskie (przechylania, pochylania, odchylania) rys. 1,
g1, g, g3 — wspolrzgdne uogdlnione (quasi-wspdlrzgdne) odnoszace sie do od-
ksztalcen sprezystych i ruchow wzglednych,
@y, ..., Tg — quasi-wspolrzgdne bedace catkami U, ..., R.

W przyjetym modelu obliczeniowym quasi-wspolrzgdne g¢,, g2, ¢; odpowiadajgce
dodatkowym stopniom swobody s3 réwne wspoirzednym uogdlnionym, wobec czego
tréjskaznikowe symbole Boltzmanna dla p = 7, 8,9 sg réwne zero [3].

W celu okreslenia odksztatcen belki ogonowej postuzono si¢ dyskretyzacja belki przez
postacie drgan rezonansowych przyjmujac zatoZenia, 2e sily i momenty aerodynamiczne
$migta ogonowego nie wplywaja na te postacie. Do opisu ugiecia osi podtuznej belki ogo-
nowej y,(x, ) przyjeto jedna postaé drgan rezonansowych gigtnych f(x) (pominigto sto-
warzyszone skrecanie), zas dla kata y,(x, t) obrotu przekroju wzgledem tej osi jedna postaé
drgan skretnych F(x) (pominigto stowarzyszone giecie), ukladu zlozonego z belki ogo-
nowej i z belki koricowej z piast¢ $migta ogonowego. Gigeie i skrecanis belki ogonowej
odpowiadajgce wybranym postaciom okreslone sg zaleznosciami:

yg(-;) t) = fh(t)f(Da (6)
7s(x, 1) = 2O F(X). Q]

Wahania $migla ogonowego okresla si¢ katem obrotu f,(¢) plaszczyzny wyzpaczonej

przez o$ fopat i o§ wahari wokét osi wahari, wobec czego predkosé katowa fs jest skierowana
wzdiuZ tej osi (rys. 3). Kat f,(t) jest réwny wspdirzednej uogélnionej g;:

Bs(1) = ¢5(1) ' ©)
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‘4. Wspélrzedne i predkosci punktow

Wspdlrzedne dowolnego punktu X w ,,i-tym™ obszarze okresla zaleznoéé:
Rgi = Roy+7xys ®
gdzie:
Roi = [Xoi, Yoi» Zoi]l — przesunigcie uktadu odniesienia zwiazanego z rozpatry-
wanym przekrojem wzgledem ukfadu Oxyz,
rxi = [Adx;, dy;, 4z;] — przyrosty wspoirzednych punktu K zwigzane z odksztal-
ceniami belki ogonowej oraz ruchami wzglednymi $migta
ogonowego i wirnika nosnego (rys. 2),

0 dla =0,
Ryi+ Ay Ry dla i=1,2,
Ry +Ava[Re+AygRps] dla i=3,

AcwApy[Re, +Ap,Rpy] dla i=4,

o = [Xgi» Vgi» 25l — przemieszczenie §rodka obrotu przekroju odniesienia w wy-
niku odksztalcen belki ogonowej,

ﬁxi =

=

$ = = 5 4l f SRR, = 70 ) = 0 S, 7 =0,

Eei = [Xei» Voeis Zoeil — poloZenie punktu K wzgledem osi obrotu przekroju odnie-
sienia w ukladzie pomocniczym,
Rp = 7o, fo,—zes] — przesunigcie ukladu 0;x,psz, wzgledem ukladu O xp Vor Zok,
E,s = [£;, 72, 2] — wspolrzedne punktu topaty w ukladzie zwigzanym z lopata
$migla ogonowego,
-cosﬁg, —sindcosyg  sindysinyg
Ay, = |sind,, cosd,cosyy —cosdy,sinyg |, (10)
0 sinyg COSY5;

ay,
Vg = arctg—- 2 = (Xq,

a H
rey =28 22, (11)

1y — dlugo$é belki ogonowej,
Ay, — macierz transformacji ukladu zwiazanego z topata do uktadu
Osxsys By
¥, —azymut $migla ogonowego,
Aew,A,,w,Aﬁw,EEW,TQQ‘;—macierze transformacji oraz wektory przesuni¢¢ i polozenia
punktéw wirnika noénego.
Predkoéé punktu K o wspélrzed nych podanych wzorem (9) okreéla zaleznosé:

3

F) OTx; .
Rl { 3"“ a, (12)
= J
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lub w zapisie macierzowym:
Vi = Vyo+ Ve, iy, (13)

gdzie:

Ve=[U,V, W],

Qc=1[P,0Q,R],

gz-: = [‘?b "Iz; ils]r

o = col[V¢, ¢, 2]

Vo = {1, Vacis Yae}

Vo = Agut+ AviAger At s

Vor = Poit AviAgi Al + [Ayy AypAgsAgpl  dla i=3,

Apes = AptAypA,;,

Apgi, Ayeis Ag, Apy otrzymano z wektorow (ﬁo,-+ffgi), R,d,ﬁg,_lies wedlag schematn:

0 z —y
A=}-z 0 x|,
y —x 0
I,
Py, Agls A;4 otrzymanoz Z c';qxl g po wylaczeniu ¢,
j

J=1
. . . . Jrx;
Vxi — predkosé punktu niezalezna od quasi-predkosci, otrzymana z ;‘:

W wyniku odksztatcen belki ogonowej odcinki tylnego watu transmisyjnego potaczone
przegubami Cardana odchylaja si¢ wzgledem siebie o katy B = f(q,, 92, X) powodujac
zmiany przekazywanej predkoéci katowej i kata obrotu watu. Dla przyjetego modelu watu

na podstawie [S] wyznaczono:
y'].w:":'.f(qlquﬁ t)) (14)
l}Is =f(‘11:‘12, 41> ‘.]2, t))

W postaci macierzowe;j:

W, = A, +BTQp, (15)
gdzie:
A =20 5B,
P i, cosZay+ BZsinZa,
cos B,
By = —— 2 _
© ™ cospB,cosB,’
dB dB
B.. = col el ted
S [C" da " ag, 0]'
C, - 1 sin2a,

2i, cos?ay+ Bisina, ’
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wo — predko$¢ obrotowa walku transmisyjnego na wyjsciu z przekladni gtéwnej, (rad/s),
Xy = wol,

i, — przetozenie . przekladni w belce koricowej.

5. Energia kinetyczna i jej pochodne

Catkowita energi¢ kinetyczng otrzymano w wyniku sumowania energii kinetycznych
we wszystkich obszarach wedlug zaleZnoéci:

4
.
T*="_:5T*', (16)
gdzie:
T* = L V3,d
=5 xiam. (17
’"l
Po uwzglednieniu (13) w (17) otrzymano
TH = — o"T¥ 0+ T o¥,; + —;—T;,*Mi/,?, (18)
gdzie:

T3 = [ VI,V,.dm,

"'l

Tt = [ VEN dm,
my
T8 = [ ViVesdm,
m;
TH, #0, Tah #0 dla i = 3,4.
Dla $migla ogonowego nalezy uwzglednié¢ (15) oraz Y3 W (18).
Y3 = A3+ 4,Blo+0"B,4,+0'D,0, (19)

gdzie:

B, — macierz B, rozszerzona do wymiaru 9x9,

D, = B,Bl. "
Po wstawieniu (19) i (15) do (18) nalezy T3> oraz T} w (18) zastapié przez
T = T8+ [ [T83D,+B, T+ T4 Bl dm, (20)
ny
T = T8+ [ T33BIdm,
oraz ¥, przez A P

@

¥, =4, w(8).
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Przyktadowo macierz T#' ma postac

Ml SDC“’ SDEI .
Tf = |Shei You - Temi - (22)

She e Im
Liniag przerywana zaznaczono elementy odnoszace si¢ do ciala sztywnego, pozostale
uwzgledniaja odksztalcenia sprezyste i ruchy wzgledne. Postaé macierzy W, Spey i g
jest mastepujaca:

M, 0 O
M =|0 M, 0 |,
(L M,
0 Sy —Sy|
Spey =| —=Sa 0 Sxi | (23)
Syl — xt 0 a
Jxl '_nyl —szl-
ch‘—‘ "wa Jyl —Jm .
T xzi _Jyzl le 3

Pochodne energii kinetycznej T* otrzymano réZniczkujac wyrazenie (18) wzgledem quasi-
predkodei, czasu i quasi-wspolrzednych:

aT*! . y
T [ | = e (9
Th = (Tf) = Thio+ (T3 + Thi) + 0" T, 0+ T* 0, (25)
*§
T* = [ 8aT ] Tf,{w+—wTT2,,w, (26)
T

gdzie:
P TN, THh = (),

a
uno a
'*l g ki i
Tont = [ (k) T(/“))] Th = [T(k) (Tz (/l,]))],
ATH, o P elre
i [3ﬂ(u)] = | i)

7
[ iy (F '("”’)]

#i
Ox —

6. Sily uogélnione

Sily uogdlnione dziatajace na $miglowiec mozna podzieli¢ na sily i momenty aerody-
namiczne, grawitacyjne, sprezystosci i tlumienia.
a) Wektor uogdinionych sit aerodynamicznych Q,
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Uogblnione sity aerodynamiczne wyznaczono niezaleznie dla wirnika nosnego, $migta
ogonowego 1 calego kadluba wykorzystujgc zatozenia:

— oplyw jest quasi-stacjonarny, plaski,

— charakterystyki aerodynamiczne przyjeto na podstawie badan tunelowych dla kadiuba
w funkcji kata natarcia, kata §lizgu i kata nastawienia statecznika, za$ dla fopat w funkcji
kata natarcia przekroju i liczby Macha,

— przyjeto jednorodny rozklad predkoéci indukowanej,

— pominigto oddzialywanie strumienia za$migtowego wirnika nosnego na émiglo ogo-
nowe 1 belke ogonowa,

— w predkosci optywu kadhluba uwzgledniono wektor prgdkosei indukowanej wirnika
noénego,

— sily i momenty aerodynamiczne dzialajace na lopaty oblicza si¢ metodg elementu
lopaty niezaleznie dla kazdej z nich i nastgpnie sumuje.

Sity uogdlnione odpowiadajace dodatkowym stopniom swobody wyznaczono wedtug

[2] z zaleZnosci:

F, =1,2,3. 27
Z aq,, 2 @7

y=1
Po wykonaniu odpowiednich obliczen i zsumowania otrzymanych wielkosci dla wirnika
nos$nego, kadluba i $migta ogonowego uzyskano wektor uogdlnionych sit aerodynamicz-
nych
Q. =col[Xy, Yy, Z4, Las My, Ny, Quans Qazs Qusl. (28)
b) Wektor uogolnionych sit grawitacyjnych Qg
Skladowe przyspieszenia ziemskiego w ukladzie odniesienia Oxyz zwigzanym z kad{u—
bem $migtowca majg postaé:
g=4,"g, (29)
gdzie:
—sin®
A, = | cosOsin® |,
cos@cos @
g — przyspieszenie ziemskie na danej wysokosci.
Poniewaz $rodek masy $miglowca nie pokrywa si¢ z poczatkiem ukladu Oxyz oprécz
sil grawitacyjnych wystapia réwniez momenty:

L |
4
MG = gZ SBCiAg- (30)
i=0
N

Sity uogélnione odpowiadajace dodatkowym stopniom swobody wyznaczono analo-
gicznie jak w przypadku ,,a”’. Otrzymano wektor uogélnionych sit grawitacyjnych w po-
staci:

Q¢ = col[X;, Y5, Zg, Lg, Mg, Ng, Q615 Q62> Qssl. (3D
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c) Wektor uogdlnionych sit sprezystosci i tlumienia Q,

Sity uogdlnione sprezystosci i thumienia wyznaczono na podstawie znajomoéci energii
potencijalnej U, odksztalcedi sprezystych ukiadu i sprezystych zawieszen elementéw rucho-
mych oraz przyjetej dyssypacyjnej funkcji Rayleigh’a Ug. Dla przyjetego modelu wyznaczo-
no:

1, 1 1
Us = 5 kodi+5-ksqi+ - kpd3, (32)
1 L2
Ug = —-i-kﬂqs, (33)
gdzie:
1 x
_ 1 " _ 2y _
ky, = w? /,,fm(x){fz()_c)+h—qfl,,['f f’z(x)df] }dx,
0 0
1
k= w?ly [ 1) FAR)dz,
0
kg = const., sztywno$¢ zawieszenia $migla ogonowego,
ks = const., wspblczynnik dyssypacji energii w ukladzie zawieszenia $migta ogo-
nowego,
w,, w, — czgstoci drgan wlasnych odpowiadajace postaciom f(x) i F(x) belki ogo-
aowej,

m(x), I (x) — masa jednostkowa i jednostkowy moment bezwladnosci przekroju belki
ogonowej wzgledem osi obrotu.
Sity uogélnione rézne od zera obliczono wedtug wzoru:

au, dUx
i = -+ < s =1)2)3 34
Ql‘ aqﬂ aq“ lu' ( )

otrzymano:

Qsl = K4y,

Qe = —k.qa, 35
O = ‘kﬁ%_k&és-
Wektor , ma postac

Qs = 001[0101 0: 0> 0:01 QH’QSZ, Qs:l]' (36)

7. Réwnanie ruchu $miglowca

Wykorzystujac zaleznosci podane w punktach 3+6 opracowania uklad réwnan (2)
mozna przekszialcié do postaci ' ’

e = Q*+Qf, (37)
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gdzie:
Q* = Q,+Qs+Q,, wektor sit uogdlnionych,
Q. = Té+TiH o+ T 0,
T8 = Tae—Tio,
Tic = T — (Thu +T5a) ~ T
1

$ o
TZC 2

fi

T4 —Toe~TFT.

Uklad réwnan (37) jest ukladem dziewigciu réwnan nieliniowych o zmiennych wspéi-
czynnikach. PoniZej podano przykladowo réwnanie drugie i dziewiate w postaci rozwi-
nigte] dla pokazania charakteru sprzgzen:

MV =S, P+ S, R+0837G, + 384+ 82043+ M(UR— WP)+S,PQ—S,(P?+ R?) +
+SzQR“a%65}1 R—a3741—2a344,4, —2‘1?7'941 J3—a3sq P—adeq, R+
_2‘1%9&2@3 — 3443 P — 0365‘3R“ag9:‘.1§"b24P'“b26R‘b27q'1 +
~b2sqg2— 02043~ C2 = @ 42+ 0c2, . (38)
Aoy U+ag; VA g3 W agy P+agsQ+ ags R+ agry +aos i, +
+ag9G;—2[als UQ+als UR+ a3, VP + a3 VR+ a3, WP+
+alsWQ+ais POQ+ais PR+alsQR]— a3ty P? —a?s 0* +
—agsR*—(a37+a34) 4 P—(a3s+a34) 42 P— (a3, +a75) 4, O +
—(a3s+a3s) 7,0 (a37+a%6) 4 R—(ags+a3e)q2 R+
—a7,41— (a5s +a37)41 42— (@39 +a81) 4193 —bos P+
~bosQ~bog R~bos01 —bosils —¢o = Q%o +0¥—ksds—K3s (38a)
pdzie:
T2* = 4], Tic = [afil,
Tic = [bud, T = lal,
M,S.,S,, S, odnosza si¢ do calego $miglowca.
Po uzupelieniu (33) zwigzkami kinematycznymi otrzymano kompletny ukiad réwnan
ruchu $miglowca z odksztalcalna belka ogonowa 1 wahliwym dwulopatowym $migtem
ogonowym:
@ = (T)7'(Q*+QY),
¢ = P+(Qsin®+ReosD)tgl,
6 = Qcos®— Rsind,
¥ = (Qsin®+ ReosD)/cosO,

z, = —Usin@+ Vcos@sin® + Wcos@cos@, (39
q, = 41,
42 = é2)

4'13 =&3~
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Po zastosowaniu podstawienia
Y = CO”(D, @,@, gj; 21, 491592, 93] (40)

otrzymano ostatecznie

Y = F(Y, 1). 41)
Uklad réwnan w postaci (41) gotowy do obliczed numerycznych.

8. Przyklad obliczeniowy

Uktad réwnaf (41) scatkowano numerycznie dla warunkéw poczatkowych opisanych
wektorem Y, i okreslonych jako warunki réwnowagi smigtowca poruszajacego si¢ ruchem
poziomym prostoliniowym z predkoscig ¥V =210 km/h (V= P = Q = R = 0). Pred-
kos¢ obrotowa wirnika nosnego n, = 246 obr/min (4.1 Hz), za§ $migla ogonowego
n, = 1445 obr/min (24.08 Hz). Uklad réownan réwnowagi sklada si¢ z o$miu rdwnan
nieliniowych, z ktérych szes¢ okresla réwnowagg sit i momentéw a dwa zalezno$¢ na pred-
koéé indukowana wirnika no$nego Vi, 1 $migla ogonowego Viso. W wyniku rozwigzania
powyzszego ukladu za pomoca procedury NONLIQ z biblioteki systemu CYBER otrzy-
mano wartodci katéw quasi-eulerowskich ,, @, katoéw sterowania wirnika nosnego @,
©1w, @, kata skoku ogdélnego $migla ogonowego @, oraz predkosci indukowane V;,,,,
Viso- Ponadto wyliczono skladowe predkoscei lotu na osie 0x(U,) i 0z(W,) oraz ¥,. Wektor
warunkéw poczatkowych Y, ma postaé:

YD = COI[UI)O) Wl: O,O; 0; 450,00, TO;O: O’O] (42)

Wspolczynniki wahan pionowych wirnika no$nego wyznaczono wedtug zalezno$ci poda-
nych w [4].

Na podstawie [6] dla belki ogonowej przyjeto posta¢ drgan gietnych f(x) dla czestosci
w, = 20 Hz oraz posta¢ drgafi skretnych F(x) dla czgstosci w; = 36 Hz, pomijajac drgania
sprzezone z tymi postaciami. Przyjeto krok catkowania odpowiadajacy Ay, = 12° (41 =
= 0.0014 s). Obliczenia wykonano metodg Runge-Kutta IV rzedu (procedura systemowa
RKINIT).

Zmiany wspéirzednych vogélnionych w funkeji czasu przedstawiono na rys. 4: g3 = f,
wahania $migla ogonowego wokot przegubu poprzecznego, ¢, = y, skrecenie sprezyste
beiki ogonowej kadluba wokét osi podtuinej i ¢, = y, gigcie sprezyste belki ogonowej
kadhiba w plaszczyznie poziomej. Otrzymany przebieg wahan $migla g, rys. 4 ma podobny
charakter do uzyskanego w czasie badan eksperymentalnych w locie i przedstawionego
w [1] dla tzw. ,,zawijania ogonem” (tail wagging). Na rys. 4 widoczne jest wyrazne ,,dud-
nienie” wahan $migta ogonowego wywolane sprezystymi drganiami gigtno-skretnymi
belki ogonowe;.

Przykladowo przedstawiono ze wzgledu na objetosé tylko dwa réownania ruchu z dzie-
wigciu: (38) rownanie przemieszczen bocznych Vi (38a) réwnanie wahan §migla ogonowego
Bs. W réwnaniach bardzo wyraZnie wystepuja sprzezenia ruchéw wynikajacych ze stopni
kadtuba jako ciata sztywnego (U, V, W, P, 0, R, @, O, ') giecie poziomego belki ogonowej
q, =y, oraz drgaf skretnych kadtuba g, = y,.
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ft :
e AAM A AU A
SRR
f BEDEEEP=SERDEENDEE.

] ]
0 0 02 03 04 65 06 07,
tis)

Rys. 4. Zmiany wspoirzednych uogélnionych g, vg,, g3 w czasie (i = 0.3)

Zastosowanie réwnan Boltzmanna-Hamela pozwala na uzyskanie wlasciwego modelu
matematycznego $miglowca w ruchu wzglednym z uwzglednieniem spreZystych stopni
swobody i wahan elementéw wzgledem sztywnej bryly kadtuba.

W ramach prowadzonych badan teoretycznych opartych na symulacji numerycznej
zjawiska dokonano analizy wplywu stopni swobody $miglowca jako bryly sztywnej po-
ruszajacej si¢ w przestrzeni oraz odpowiednio zmian sztywnoSci belki ogonowej.
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Peszwome

KOJIEBAHUS XBOCTOBOI'O BHMHTA HA VIIPYTON XBOCTOBOH BAJIKE
PIO3EJLDKA BEPTOJIETA

B craTee NMpeCTABIEHO METO[ MATEMATHYECKOIO MOME/NMPOBAHHMST IPOCTPAHCTBEHHOI'O ABHYKEHMST
BEpPTONETA C KAYAION(MMCH IBYJIONACTHLIM XBOCTOBLIM BHHTOM OCRXKEHBLIM H2 YUPYroil XBOCTOBOMH
Ganxe drosenmxa. [pumeseRo mecTs crerteHell cBOBOMB! KECTKOrO BepPTONETa, NSrHOHLIE M KpYTAUME
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xoJeBaHrA XBOCTOBOH GANKH ¢ KAURXOILMMCS XBOCTOBLIM BHHTOM. YUTEHO H3MEHEHHE YIJIOBOH ClOpOCTH
IMAPHAPHOLO BAJIA XBOCTOBROrO, BHHTA. YPaBHCHHS KBHIDKEHMSI DLIBEJEHO NPHHUMAA YpaBHEeHHA Bonn-
nmauHa — lamenss. CpenaHo npumepHble Borvmcichus. [IoJiydeHo pe3yssTarel NpefCTABNAOLNE
CONpsDICHHbIE KONeBAHUA XBOCTOBOrO BMNTA ¢ YIPYIHMMH KonebaHMAMH XBOCToBOM Sanic meXamuuec-
KHe Ouenu.

Summary

FLUCTUATIONS OF THE HELICOPTER TAIL PROPPELER ON THE DEFORMABLE TAIL BOOM

In the paper a method of the matematical modelling has been presented for a helicopter with the
self-aligned tail proppeler on deformable tail boom in an arbitrary motion. The following degrees of free-
dom were taken into account: six degrees of freedom of the main part of fuselage treated as rigid body,
two elastic degrees of freedom due to bending and torsion of the tail boom and one degree of freedom
connected with fluctuations of the two blades of the tail proppeler. In addition, the changes of the angular
velocity of the transmission shaft as a result of the deviations of shafts parts coupled by Cardan universal
joint have been considered. Equations of motion of the mechanic system have been derived by means of
Boltzmann-Hamel formulae. A numerical example is given. The computed fluctuations of the proppeler
indicate that there exist the tail wagging mode for the helicopter and a distinct beat of the tail proppeler
fluctuations generating transverse-torsional vibrations of the elastic tail boom,

Praca wplynela do Redakcji 19 marca 1986 roku,
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ANALIZA WYMUSZONYCH DRGAN WALU KORBOWEGO
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1. Wstep

Przeprowadzajgc analize drgan wymuszonych walu korbowego z czterolopatowym
$miglem (rys. 1) lotniczego silnika gwiazdowego, przy zastosowaniu metody elementéw
skonczonych, rozpatrywany uklad rzeczywisty odwzorowano w postaci jego modelu
fizycznego skladajacego si¢ z elementéw befkowych i elementéw walu, wirujacych ze

Rys. 1

10 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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stalg predkoscia katowa 2. W rozwazaniach pominigto wplyw ruchu samolotu na wymu-
szone drgania rozpatrywanego ukladu z uwagi na to, Ze czgstosci ruchu samolotu sg nizsze
od rozpatrywanego zakresu czgsto$ci drgan wymuszonych. Przyjety model uwzglednia
odksztalcalnoéé uktadu, ktérego poszczegblne elementy podlegaja zginaniu w dwéch
wzajemnie prostopadlych do siebie plaszczyznach oraz skrgcaniu wokot osi sprezystogci
elementow. Wykorzystano przemieszczeniowa wersj¢ metody elementéw skofczonych
przy zalozeniu jednowymiarowej dyskretyzacji rozpatrywanego ukiadu. Uwzgledniajac
wlaéciwosci konstrukcyjne rzeczywistych watéw korbowych, przyjeto liniowa zmiang
parametréw geometrycznych, masowych i sztywnodciowych w belkowych elementach
skonczonych oraz stale parametry w elementach skonczonych watéw. Jednoczeénie zato-
zono mozliwo$é skokowych zmian parametréw konstrukcyjnych na brzegach elementdw.
Dzialajace na wat korbowy obciaZzenia wymuszajace zostaty okreslone poprzez roztoZenie
w szereg harmoniczny wyznaczonych do$wiadczalnie obcigZen promieniowych (R, i R,)
i stycznych (T,) pochodzacych od sit gazodynamicznych dziatajacych nma wat korbowy
lotniczego silnika tlokowego.

2. Zalezno$ci wyjSciowe

Rozpatrujac deformacije elementu belki (rys. 2) i watu (rys. 3) w ich lokalnych uktadach
wspotrzednych Oxyz, zwiazanych z ich nieodksztalcona osia sprezystoéci przyjeto, Ze
wystepuja male odksztalcenia sprezyste o® zginania w dwdich wzajemnie prostopadtych
do siebie plaszczyznach (przemieszczenia — u, w — dla belki; u, v — dla watu) i skrecania
(p) wokot osi sprezystosci. Ponadto, belka mozZe byé wstepnie zwichrzona (skrecona)
konstrukcyjnie o kat @(y). Catkowite odksztalcenie wzdtuzne dowolnego wiékna belki
lub walu w wybranym przekroju okre§lonym przez jego lokalny uklad wspdtrzednych
gtéwnych 0,&9¢ (uktad wspdtrzednych zwiazany z gtéwnymi osiami bezwladnosci prze-

- Rys. 2 Rys. 3
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kroju i odksztatcona osia sprezysto$ci) mozna wyznaczyé okreslajac przemieszczenie
érodka sztywnosci i obrot nieodksztalcalnego przekroju. Wykorzystujac zaleznosci przed-
stawione w [1], [2] i [3], calkowite odksztalcenie wzdtuzne dowolnego widkna w wybra-
nym przekroju okre§lono nastepujgco:

dla walu —
& = e, —u —no” PR))

dla belki —
e’ = e~ &' 'cos® —w"'sin@) — £ (u"'sin® + w''cosO) + (2 + (2O’ ¢’ (2.2)

gdzie przez ( )’ i ( )" oznaczono pierwsza i druga pochodna wzgledem wspolrzednej
osi spreZystosci.
Wystepujace w powyzszych wzorach odksztalcenie

Se
e = T4 2.3)
jest odksztalceniem rozciagajacym od znanej sity S, natomiast
1
K= [ [ e 4
A

jest zredukowanym promieniem bezwiadnosci czynnego sprezysécie przekroju — A.
Dysponujac okre§lonymi w postaci zwiazkéw (2.1) lub (2.2) odksztalceniami walu lub
belki, mozna wykorzystujac proporcjonalno$é naprezen i odlsztalcen

o= Fs¢

gdzie E — jest modulem sprezystosci Younga

wyznaczyé momenty sprezyste — Mg, M,, M, w lokalnym ukladzie wspétrzgdnych prze-
krojow. Uwzgledniajac za$§ zwigzki pomiedzy lokalnym uktadem wspéirzednych gidwnych
rozpatrywanych przekrojow wyznaczono momenty sprezyste w lokalnych ukladach
wspoirzednych elementu belki lub walu — Oxyz.

Dla walu:
MY = EI.0"
M} = EJ " 2.5)
M} = Gl,¢'+S.rk¢

przy czym

2= [ [ @vnaedn 2.6)
4 '

natomiast Jg, J, sa momentami bezwladnosci przekroju wat: wzgledem gldéwnych osi

‘bezwladnodci a J, jest biegunowym momentem bezwladnosci przekroju.
Dla belki:

M} = (EJzcos?O+ EJysin*O)w'’ + (EJ;— ET) u'’ sin@cos® +
+ EB, 0’ ¢'sin®+ S.(e,sinb + ¢, pcos@ +kZO'u') ‘ 2.7

10*
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M? = [GJo+8, k2 + EB,(0)21¢ — EB,0 (u''cos®— w"sin®) + @7
—S.(t'e,5in@ —w'e,cosO — k20") [ed]
Mt = (EJsin?0 + EJ cos*O)u" + (EJ; — EJ;) w''sin® cos® +
— EB,0'¢'cos® — Si(e,cosO — e, psin@ — k}O'w’)

1 o
gdzie: e = _/f.[f £d&dd,

B, = [[@+O)@-C—kDdeds, By = [[ @ +DE—eddedt @)
A A4

Rozpatrujac ruch wirnjacego z ustalona predkoscia katowa £2 watu korbowego ze
$miglem i uwzgledniajac odksztalcalno$¢ przyjetego do rozwazan modelu fizycznego,
wyznaczono przemieszczenia, predkosci i przy$pieszenia dowolnego punktu przekroju
poprzecznego elementu belki lub watu w wirujacym wraz z nieodksztalcona osia watu
korbowego ukladzie wspoirzednych, Pozwolito to na wyznaczenie obciazen objetosciowych
dzialajacych w rozpatrywanym przekroju elementu belki lub walu. Pomijajac obcigzenia
powstajace w wyniku dzialania sit Coriolisa oraz dokonujac umownego podziatu obcigzen
objetosciowych na obcigzenia bezwladno$ciowe (indeks ,,b) i obcigZenia ods$rodkowe
(indeks ,,£2”"), okreslono je w nastgpujacej postaci:

dla walu —
Piy = —mil, pyj=—mi, gqup= —Li,
Gy = —(mro+1)%, gz = Ip,
Pro = 2mu, pip=2mv, gl = —%mr,u, 2.9
dla belki — ‘
Ph = —m(ii—e,psin®), pb, = —m(w—e,pcosd),
gby = —Ip+mep(WeosO +iisin®),
DPig = mQ*(u+te,psin®), q¢by = —mR2?e,ypsin®, (2.10
G = m%e,[—usin® + y(u'sin® + w'cos@)] + 2*(I;— 1) pcos 20,
qta = —mQ%e,,ypcos®@
gdzie:

en = ’:—Zl‘fgdédé

jest mimosrodem masy, y — odleglofcia rozpatrywanego przekroju od osi obrotu, m —
biezaca masg elementu, I, I, I, — biezacymi masowymi momentami bezwladnosci
wzgledem gtownych osi bezwladnosci przekroju, J— biegunowym, biezacym momentem
bezwladnosci, 4, — catkowitym polem przekroju poprzecznego, r,, — promieniem wy-
korbienia. Przez ,,("")” oznaczono druga pochodng przemieszczen wzgledem czasu.

Na rozpatrywany wat korbowy lotniczego silnika ttokowego dzialaja jeszcze wymusza-
jace sity gazodynamiczne (rys. 1). Sily te okreflono za pomoca szeregu trygonometrycz-
nego o postaci:
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T=Ty+ {T.sin[3,5k (2t + @)},

k=1 .
Q.11)

R =Ry+ {R,sin[3,5k (L2t + @)}

k=1

W skiad rozpatrywanego ukladu watu korbowego wchodza rowniez antywibratory
w postaci tlumikéw Taylora. Przyjmujac najprostszy model oddzialywania tlumikéw tzn.
ttumienie drgan skretnych watu, ich oddzialywanie mozna uwzgledni¢ wprowadzajac

zredukowany do osi obrotu watu korbowego moment bezwladnoéci, zalezny od do-
strojenia thumikow.

7'2/1.2
I* = [‘,-f-r"l‘m,“~ (212)
przy czym
y = w
)
g2 o I—(P—d)
D—-d
gdzie — I, — jest masowym momentem bezwladnosci antywibratora wzgledem jego Srodka

masy,
m, — mas3 antywibratora, r-—— odlegloscig $rodka masy ttumika od osi obrotu,
(D —d)—~— mimo$rodem jego ruchu.

3. Rozwiazanie problemu drgan wymuszonych

Polozenie dowolnego punktu lezacego na osi sprezystoéci rozpatrywanych elementéw
mozna okresli¢é poprzez skladowe wektora f, o postaci

fa =f(X, t)e = Ncﬁe (31)
gdzie N, jest funkcjg ksztaltu a B, wektorem przemieszczen wezlowych elementu, przy czym
Ne = [Nie) Nje]

3.2)
Be = [ﬂle’ Bje]T
gdzie 7, j sa numerami wezléw elementu.
Wykorzystujac wprowadzone na rys. 2irys. 3 oznaczenia, funkcje ksztaltu i wektor prze-
mieszczen wezlowych zapisano nastepujaco:
belka —

dw ,
X = 'Ty—y g]xk = —d_;- = wk’ '}ka = (Pk’ '}I =y = Uy, (3'3)

wiec

ﬁu = [uk: O, W, kaa Wyh y7:!;]
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oraz
[H, 00 0 0 K|
0 00 0 0 0
0 OH K. 0 0
Ne =15 o HE KE 0 0 (3.9
0 00 0 L, 0O
| H, 00 0 0 K
dla k=i, j
Wat —
Z=TZ¢'> g/xkz%:=v;s Y/yk:%=u;’ y/zk:‘Pk:
wiec
[Bde = [ths D> 0 Pty s i (3.5
oraz ~ ’
"H, 0 00 K 0]
0 H, 0K 0 0
00 00 0 O
Ne=|g mox o o (3.6)
H, 0 00 KO
0 0 00 0 I
dla k =i, j

gdzie I, — jest dlugoscia elementu
Wystepujace w macierzach funkcje ksztattu (3.5) 1 (3.8) wyrazy, okreslono wykorzystujac
liniowa funkcje Lagrange’a
Li=1-y, Lj=1y 3.7

oraz dwie funkcje Hermite’a

Hy = 1-39%+2y%, H, = 3x*—24% 8
K= @222+ 22+, K = (-x*+21)), i
i ich pochodne.
Wyznaczajgc réwnania dynamicznej rownowagi elementu w oparciu o zasadg prac wirtual-

nych

' OU,+ 6Ug = dWa+ W, + 6W, + W, + 6 W, (3.9)

gdzie U, jest wariacja energii sprezystej odksztalcenia elementu, U, — przyrostem
wariacji energii sprezystej w polu sit odérodkowych,

dWa, OW,, OW,, 6W,, W, — odpowiednio, praca sit odérodkowych, bezwladnosci,
krawedziowych, wymuszajacych i thumiacych na przemieszczeniach wirtualnych.
Otrzymano je dla lokalnego ukladu wspdirzednych elementu w klasycznej postaci [7]
macierzowego ukiadu réwnan

Eeﬁe+é—eﬁe+ﬁeﬁ‘e = Zkad'Qe | (310)
k=1 .
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gdzie:
K, = K., +2°K,, — K3, +X,,
M, = Moy +M,..
C. = Cee+Copye+ Cume @3
Fuie = [Ty, R, 0,0, 0, 0]7sin (3,5k(2¢ 4+ ¢,))
0. = (@, Qul}

Macierze (3.11) wchodzace w skiad rownania (3.19) wyznaczono z zasady prac wirtual-
nych (3.9) wykorzystujgc metodyke przedstawiong w [7] (dla macierzy sztywnosci sprezy-
stej K, i macierzy mas M), lub w [4] (dla pozostatych macierzy).

Wprowadzajac quasi-diagonalng macierz transformacji

H;
H = 1, (3.12)
gdzie podmacierz
cos¥, sin¥, 0O
H, = | —sin¥?, cos¥, 0 3.13)
0 0, 1

natomiast y jest azymutem osi sprezystoéci elementu belkowego (dla elementu watu
v = ()), okreslono macierzowe réwnanie dynamicznej rownowagi elementu w globalnym
ukladzie wspdirzgdnych

K.6,.+C,&,+M, qil = ,; Fret+ O, (3.14)
przy czym:
K, = H'K,H,
C, = H'C,H,
M, = HM,.H,
®. — K5, (3.15)
Fye = H'F
Q.- H'Q..

Dokonujac sktadania macierzy i wektoréw réwnania (3.14) dla calego ukladu droga
klasycznego sumowania w wezlach [7] otrzymano rdéwnanie dynamicznej réwnowagi
walu korbowego ze $miglem o postaci

"
KB +CB+MS = D) Fou. (3.16)
k=1
Zakladajac, Zze zespolony wektor przemieszczed weztowych dla k-tej harmonicznej przyj-
mie postac

B,(t) = Boysin[3,5%Qt+¢,)] dlaj=1,2 (3.17)
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otrzymano rownania dynamicznej réwnowagi ukladu okreslone zaleznoscia

D) (B+i3.5kQC — (3,542 "M By, = Foy, (3.18)
k=1

lub inaczej
. Zk ('Q) d’;ok =
=1 k

o

Foi. (3.19)

=

I}

Réwnania (3.18) Iub (3.19) sa ostateczna forma matematycznego zapisu rozwigzania
problemu drgan wymuszonych walu korbowego ze $miglem. Pozwalaja one na okreslenie
charakterystyk rezonansowych ukladu czyli zmiany wielkosci przemieszczefi weziowych
w funkcji czgstosci wymuszajgcej

B(w) = ) dy(w). (3.20)
k=1

Wykorzystujac zaleznosci (3.20), moZna okreslic zmiany amplitud i przesuniecia
fazowe dla poszczegélnych przemieszczen. Przyktadowo, dla przemieszczenia ,,2” w do-
wolnym wezle ,,j” ukiadu otrzymano:
dla k-tej harmonicznej

{‘Jk(,) =Aykei3,sk(m+ej,), (3.21)

wiec amplitude okreéla wyrazenie

l Aty =V Re@w)]* + (@) (3.22)
a przesunigcie fazowe zalezno$é
0% = arctg[Im(i,)/Re(t)]+ i (3.23)

wiec

Re(l) = ), Alcos(0%)
k=1

) (3.24)
Tm() = I‘Z;Aj‘ksin(@jk)
1 ostatecznie w wezle ,,j” -amplituda wynosi
43 = Y [Re(@)P + Im @)1 (3.25)
oraz przesunigcie fazowe
64 = arctg[Im(,)/Re(#,)] (3.26)

4, Przykladowe wyniki obliczeh

Przedstawione zalezno$ci wykorzystano do opracowania algorytmu i programu obli-
czeniowego w jezyku FORTRAN na EMC R-32. Opracowany program pozwalal na
wyznaczenie charakterystyk rezonansowych walu korbowego z jednym wykorbieniem



L0

30

20

Rys. 4

L Ay w107
Ay x10°
A} x10¢
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i $migtem, lotniczego silnika ttokowego. Ze wzglgdu na ograniczong do 512 kb pamigé
EMC, $migto odwzorowano w postaci sztywnego elementu skoriczonego, uwzgledniajac
jednakze jego momenty giroskopowe. Dla przedstawionego na rys. 4 walu korbowego
z dwoma thumikami Taylora opartego na trzech sprezysto-ttumiacych podporach wykonano
obliczenia amplitud przemieszczen wezlowych w funkcji czgsto$ci wymuszajacej dla usta-

L0 1 1 I T i
U S
A5x105 Wwezet nr5
Asx10 Q =26,66 Hz
AL x10°
w_
20{~
10k
| | | | |
0 0 80 120 0 20 wihz
“Rys. 6
20 T T T T F
Agx108 wezet o7
v .4 ezet nr
A7x10 02656 Hz
A', «10°
A}
o T N -
3
—-Y
iy \ \ | |
0 0 80 120 i60 200 wlHz

Rys. 7
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lonych predkosci obrotowych. Na przedstawionych, przykladowych wynikach obliczen
dla predkosci obrotowej £2 = 26,66 Hz, pokazano przebiegi amplitud ugieé i skrecania
wahu korbowego w wezle nr 3 (rys. 5), wezle nr 5 (rys. 6) i w wezle nr 7 (rys. 7). Z analizy
przedstawionych wykresow wynika, ze w rozpatrywanych weztach wystepuje ttumienie
drgaf skretnych dla czgstosci odpowiadajacyeh dostrojeniu thumikéw. Jednoczesnie,
w wyniku sprzezen pomigdzy zginaniem i skr¢caniem rozpatrywanego ukladu wystepuje
czgéciowe tlumienie drgaf gigtnych, wyrazZniejsze w plaszczyznie prostopadiej do plasz-
czyzny wykorbienia watu. Tlumienie to réwniez wystepuje dla czgstoscei drgan odpowia-
dajacej dostrojeniu ttumikéw Taylora.
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Peswome

AHAJIVI3 BBIHY)KIEHHBIX KOJIEBAHUYM KOJIEHUATOI'O BAJIA M3
BO3OYIIHBIM BMHTOM IIPH TIOMOIIKI METOIOA KOHEUHBLIX SJIEMEHTOB

B pabore npeAcTaBieHA METOAMKA AHANM3a HATHOHO-KPYTHIIBHBIX KONeGaHwil KoJNeHYaToro Banis
MOPHIHEBOTO J{BUTATENA M3 BO3NYIIHLIM BUHTOM. JluHampuecKkass MOHOENb CHCTEMBI OIIpEJelieHa
MeTONOM KOHEUHBIX 3JIEMEHTOB IPHMEHSS OJHOMEDHYIO JMCKPETH3ALHMIO C HCIONb3OBaRMeM HethopMH-
pyeMbIX 3JieMeHTOR 0alioK M BasoB.

B paccMaTpuBaeMoi MOHENM YUTEHO BIIMSHHWE AeM(HUPOBAXMUA B ONOPAX M AHTHBHOPAIHOHHLIE
ycTpolicTBa, Bo3Mynmbid BHHT pacCMOTPEHO KaK JKECTKUHM SJIEMERT H YUTEHO €r0 THPOCKOTAUECKHH
MOMEHT.

IIpencrasnessbl NpHMEPHBIE PE3YNRTATE! PACYETOB B BH/E PE30HAHCHLIX XAPAKTEPHCTHK CHCTEMBEI.

Summary

THE FINITE ELEMENT ANALYSIS OF FORCED VIBRATIONS
OF A CRANKSHAFT WITH AN AIRSCREW

In the paper a method is presented for the analysis of flexural-torsional vibrations of a crankshaft
of aircraft piston engine with an airscrew.

The dynamic model of the system is determined by means of the finite element method making use
of the one-dimensional discretization and the deformable beam and shaft elements.

In the model the damping at the supports and the vibration eliminators are taken into account.

The airscrew is considered as a rigid element its gyroscopic moment being taken into account.

Calculation results are presented in the form of the resonance characteristics of the system.

Praca wplynela do Redakcji dnia 8 kwietnia 1986 roku.
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METODA NUMERYCZNEJ ANALIZY DYNAMIKI NIESTACJONARNIE OBCIAZONEGO
WIRNIKA NA ANIZOTROPOWYCH PODPORACH

JerzY MANEROWSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

1. Wstep

Szereg prac poswigconych jest numerycznym metodom badania wlasciwosci dynamicz-
nych wirnikéw. Badanie tych wlasciwosci, oparte na metodzie elementéw skonczonych,
sprowadzone zostalo gléwnie do wyznaczania gigtnych drgan wlasnych i krytycznych
predkosci obrotowych ([1]+ [3]) oraz ustalonych drgan wymuszonych ([2], [3]).

W niniejszej pracy przedstawiono metod¢ numerycznego badania przemieszczen, sif
wewnetrznych, obciazen podpdr lozyskowych niejednorodnych wirnikéw, obracajacych
sic ze zmiennymi predkoSciami katowymi oraz obcigzonych zewnetrznymi zmiennymi
w czasie skupionymi sitami i momentami sil (momenty gnace i skrecajace).

Roéwnania ruchu wirnika wyprowadzono z giéwnymi zaloZzeniami przyjetymi w ww.
pracach. Dodatkowo uwzgledniono przypadek zamocowania wirnika na anizotropowych
podporach. Uwzgledniono réwniez bezwladnosciowe sprzeZenie zginania obracajgcego
si¢ wirnika ze skrgcaniem.

Wyznaczone rownanie ruchu wirnika, ktére jest nieliniowym réwnaniem rézniczko-
wym zwyczajnym drugiego rzedu, rozwigzano metoda numerycznego calkowania Wil-
sona — Newmarka.

Niektére przyktadowe wyniki obliczen zamieszczono w pracy.

2. Sformulowanie problemu

Rozpatrzymy obracajacy si¢ ze zmienng predkoscia katowg £ = (¢) niejednorodny
wirnik (rys. 1). Przyjmiemy, Ze zmiana predkosci katowej wirnika realizowana jest zgodnie
z okre$lonym programem. Na wale wirnika zamocowane sa nieodksztalcalne tarcze.
Przyjmiemy, ze wirnik utoZyskowany jest na anizotropowych sprezysto-thumigcych pod-
porach. Wat wirnika wykonany jest w postaci smuklej belki o przekroju kolowym z wy-
drazonym otworem. Material walu spelia zatozenia modelu Kelvina-Voigta.

Do wyznaczenia rownan dynamicznej rownowagi wirnika wykorzystamy metode
elementéw skoriczonych w wersji przemieszczeniowej. Ruch wirnika okreslimy w nieru-
chomym ukladzie wspétrzednych 0XYZ. Wprowadzimy réwniez lokalny uklad wspot-
rzednych 0,X;Y;Z,. Uklad ten zwiazany jest z i-tym elementem skoriczonym (rys. 1).
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Przyjmiemy, ze w wyniku dziafajacych obciaZen, o§ wirnika przemieszcza sig w kierunku
osi X o wielko$¢ u(Z, t) oraz w kierunku osi ¥ o wielko$¢ v (Z, ¢) (rys. 2). Wal ulega
réwniez skreceniv o kat p (Z, t). Zakladamy przy tym, Zze ww. przemieszczenia sg wiel-
kosciami malymi. )

Okreslimy naprezenia oraz odksztalcenia watu wirnika. W wyniku wyzej podanych
przemieszczen, punkty przekroju poprzecznego walu ulegaja przemieszczeniu w kierunku
osi Z o wielkos¢ w (rys. 2). Na podstawie zaleznosci geometrycznych (rys. 2) oraz przy
zaloZeniu, ze przekroje te po odksztalceniu pozostajg plaskie i prostopadie do jego osi,
przemieszczenie w punkcie 4 wirnika zapiszemy w postaci

irjufa—zz,2005;(<7D+1/)o(t))+'"@(azz—’t)“’i“(‘l’ﬂ’o(’))’ @D

gdzie: @ — kat okre§lajacy polozenie punktu A przekroju poprzecznego,
¥, — kat wynikajacy z wirowania.
Odksztalcenie wynikajace z ww. przemieszczenia wyznaczymy ze wzoru

ow(Z,r,@,t)
oz ’

W(Z,";‘P,t)="

eZ,r,p,t) = 2.2
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Z kolei odksztalcenie postaciowe wynikajace ze skrecenia wahy jest rowne

ow(Z,1)

oz 23

wWZ,r,p,t)=r

Naprezenia normalne (rozciagajace) o i styczne v okreslimy zaleZnosciami
o(Z,r,p, 1) =Be(Z,r,0,1), W(Z,r,9,t) = Gy(Z,r, ¢, 1), @4
gdzie: E — modut Younga, G — modut Kirchhoffa.
NapreZzenia wywolane sitami tlumigcymi, zgodnie z przyjetym modelem ttumienia
materialowego (wewngtrznego), zapiszemy w postaci

d

Ulr(z) r, P> t) = 9)" -S(Z: r, ‘P; t)s Ter = 03' 5’(2, r, ‘P, t), () = (?)) (2-5)

gdzic: @,, @, — wspolczynniki thumienia materiatowego w przypadku rozciagania (r)
oraz skregcania (s).
Przejdziemy do okredlenia obcigzern masowych odcinka wirnika o jednostkowej dlu-
gosci. '
Sity P, (bezwladnosci 1 cigzkosci) zapiszemy nastgpujaco:

Pu(Z, t Po(Z,t
P.x=m —u(—’—)~, Py = m-Ll+mg, m = on(rl—ri) 2.6)
012 dat?
gdzie: p — gesto$¢ materialu, m — masa na jednostke dlugosci, g-— przyépieszenie
ziemskie.

Momenty sit bezwiadnosci M, wyznaczymy rézniczkujac wzgledem czasu wielkoéci kretow
K wyznaczonych w ukladzie 0 X ¥ Z (analogicznie jak w pracy [4]). Krety wzglgdem osi
Xy, Yy, Z, (rys. 3) sa rOwne:

Ky, = IV, Ky, = L/, Kz, = I(po+9), Yo = 2, 2.7

gdzie: I, I, — masowe momenty bezwladnosci na jednostke dlugosci wzgledem $rednicy
(1) i osi wirowania (0),

) , d .
=gz th U= 5z v — katy obrotu przekrojow.

4

Eys. 3
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Po wykonaniu obliczen, zgodnie z wyZej podanym sposobem, momenty sit bezwiad-
nosci zapiszemy w postaci
Myy = Mix+ My oraz analogicznie My, M,;, (2.8)
gdzie:
Ml = L —L(Qa+Qu), My = —Io(pu+iu’),
Mhy = L +1,(Q0 +9Qv), My = Lo +§v'), 2.9)
Mb = IQR+1p, MY, = 1,0 —u'v).

Momenty te rozdzielono, z uwagi na zastosowany w par. 4 sposéb rozwiazania réwnan
rownowagi wirnika, na cze§¢ liniowa L (zalezna od jednej z wielkodci ', o', ¢ oraz ich
pochodnych wzgledem czasu) oraz nieliniowg N (zalezna od dwéch z ww. wielkosci).
Momenty sil bezwladnosci powoduja sprzeZenie zginania watu ze skrecaniem.

Jak juz wezedniej zaznaczono, zakladamy Ze rozpatrywany wirnik zamocowany jest
na anizotropowych sprezysto-ttumigcych podporach (rys. 1). Jest to przypadek, w ktérym
przykladowo sztywno$é¢ podpory uzalezniona jest od kierunku przemieszczenia. Rozwa-
zania ograniczymy do przypadku, w ktorym sztywno$¢ poprzeczna podpory x w plasz-
czyznie 0XY okre$lona jest wzorem
w(U,V) = Y2 +nis?,

¢, =UU, s =VIU U=yU+V?
gdzie: x, — sztywnos¢ podpory w kierunku osi X gdy ¥ =0,
%, — sztywnos$¢ podpory w kierunku osi ¥ gdy U = 0,

U, V — przemieszczenia osi wirnika w miejscu jego podparcia w kierunku osi Yi X,

Wspotczynnik ttumienia poprzecznego podpory 7, analogicznie jak sztywno$¢ poprzecz-
na, zakladamy w postaci:

7
€y = U/ﬁ, 5 = f’/ﬁ, (7= l/f/2+V2_,

x

i

(2.10)

(U, V)= yVnici+nis?,
Y] : ) = ¥ nicz+n3s; @)

gdzie: 5, — wspoiczynnik tlumienia podpory w kierunku osi X gdy V=0,
7, — wspotczynnik tlumienia podpory w kierunku osi Y gdy U=0.
Przyjmujemy, ze¢ podpory walu nie maja swobody obrotu wzgledem osi X i Y (sztyw-
noéé x i ttumienie ). Zakladamy przy tym analogiczoe jak wyzej zaleznosci na i i 7.
Zaleznodci te otrzymamy po podstawieniu w miejsce », 1 3¢, wielkoSci xy, i 3, oraz w miejsce
7y 1 9, wielkoSci my, 1 7x,. Z kolei w miejsce przemieszczen i predkosci przemieszezed
podstawi¢ nalezy katy obrotu przekrojow U’ i ¥’ i predkosci katowe U7, V', Zakladamy
roéwniez, ze moment skrecajacy M, przekazywany jest na wal poprzez sprzegto o liniowej
charakterystyce. Przyjmiemy przy tym, Ze jego sztywnos¢ na skrecanie jest réwna x,,
a wspolczynnik ttlumienia wynosi .

/3. Réwnania réwnowagi

Celem wyznaczenia réwnai dynamicznej réwnowagi wirnika (rys. 1) wykorzystamy
metodg elementéw skoficzonych w wersji przemieszczeniowej ([3], [6]) oraz zasade prac
wirtualnych
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- .
D Wt > Wit D) Wy + D) 8W,y = ) 6W., (3.1)
7 7 7 i

gdzie: dW,; — praca sprezystych sit i-tego elementu,

Wi, 6Wpe; — praca sit i momentow sit masowych i-tego elementu oraz j-tej tarczy,
dW,,; — praca sil ttumienia materiatowego elementu,
OW., — praca sit i momentéw sit zewnetrznych elementu na odpowied-
nich przemieszczeniach wirtualnych.
Do wyznaczania réwnan réwnowagi wirnika ,przyjmujemy nastepujgce funkcje prze-
mieszczenia dla i-tego skonczonego elementu o diugoscei /;:

pZ, ) =a¥, ulZ )= ﬁiUXn v(Z,t) = BIUY,, (3.2)
gdzie: a;, p; — macierze wierszowe okreslajace posta¢ przemieszczenia wzdtuz dtugosci
elementu,
zZ z
a = [0(2D)] = [0y, @)y, o = 1—'}—, % = (3.3)
i f

Bi = Bi(Z) = [By, B2, P, Bal, f1= Bs — szescienne wielomiany Hermita ([1], [2]),
¥, Ux,, Uy,— wektory przemieszczen krawedzi elementuy,

P =¥ = [le sz]T,
UX[ UX(’) = [Ul > Uér UZa Ué]Tv (3'4)
U}', = UY(’)} = [Vl) Vi, VZa V;]v

I

U, ., V,, 2 — przemieszczenia krawedzi 1 i 2 elementu w kierunku osi X'i Y,
¥, 2,Us.1, Vi 2 — katy skrecania i katy obrotu-krawedzi 1 i 2 elementu (rys. 1)
Wyznaczymy czlony réwnania (3.1).
Prace 0W,; przedstawimy w postaci

27 v, 4y

oW, = J f f [de, dy] [(_:_] rdy, dr, dZ 3.%)
o r, O

Po podstawieniu do (3.5) zaleznosci (2.1)+ (2.4) i (3.2)+ (3.4)
oW, = éUTU,, (3.6)

gdzie: K; — macierz sztywnosci elementu,
U; — wektor przemieszczen krawedzi elementu,

Ul = [Tlr Ulr Ur Vly VJI; sz: UZ) U2ly V2r Vé]' (3'7)
Macierz sztywnosci elementu watu jest taka sama jak dla zginanego i skr¢gcanego preta
8] |
Prace sit tlumienia wewngtrznego na przemieszczeniach wirtualnych okreslimy zwiaz-
kiem

Ty

Wor, 0
Wiri = bf f [de, dy) [:: ] rdpdrdZ. (3.8)

r
r, 0 k

il Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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Po podstawieniu (2.1)+(2.3), (2.5), (3.2)=(3.4) oraz wykorzystaniu (3.7) prace (3.8)
przedstawimy w formie zaleznosci

dW,,; = SUF(C, U,~RC,,U), - (3.9)
gdzie: C, -— macierz tlumienia,
C, — antysymetryczna macierz zalezna od predkodci wirowania.
Macierz C, uwzglednia wplyw zginania na ttumienie ruchu obracajacego sie wirnika,
Prace sit masowych (2.6) i momentdw sit bezwtadnosei (2.9) okreslimy ze zwiazku

! 0 M,
Wi = [ | 199, du, 00 | P |+ [0y, 600, 801 | Mo [ |z 310)
0 P,y My

Z kolei prace dW,,, j-tej tarczy (¢), zamocowanej przykltadowo na prawej krawedzi
i-tego elementu, wyznaczymy ze wzoru

0 7 bez-
(Sm,”j = [(S![’, 6“, 67)]|2=0 Pnux + [6!]/, 61(’, (S‘v’]]z:o Mbll’ . (3.11)
Py Jiz=o Myix)iz=0

Sity P, i My, okreSlone sg wzorami (2.6) i (2.9) z podstawieniem w miejsce m, I,, I,
wielkosci: m, — masa tarczy oraz I, I,; — masowe momenty bezwladnos$ci tarczy. Po
wykonaniu. obliczeni, prace sit masowych i momentéw sit bezwladnosci elementu z zamo-
cowana na jego krawedzi tarcza przedstawimy w formie zaleznosci:

6Wml+6Wmtj = 6U,T(Ml+MJ+I‘+IJ)UI+-Q(G’+GJ)U(+
+Q(G+G ) U+ Q(F, +F, )+ g(Fy +Fy )+ FF + FY, (3.12)

gdzie: M; ; — macierz mas, I; ; — macierz momentéw bezwladnosci, G;,; — an-
tysymetryczna macierz giroskopowa, Fi S wektor zalezny od
przys$pieszenia katowego =Q. = ¥,,
F,,,,— wektor sit cigzkoscl,

FY (U;, U, (7,-) — wektor nieliniowych cztonéw zaleznosci (2.9).

Okreslimy prace sit zewnetrznych elementu 6 W,;. Zakladamy, ze obcigZenie zewngtrzne
wirnika stanowia skupione na krawedziach elementu zmienne w czasie sity i momenty sil.
Przy zaloZeniu, Ze prawa krawedZ elementu obciazona jest sitami i momentami sit Mg =
= My, My i My (dodatnie zwroty momentdéw sit jak na rys. 3) prace sit zewnetrznych
przedstawimy w postaci

8W.; = SUJF,

:"
Fz, = [MS’PX; Ml’, PY’ MX, 05 05 05 OaO]T'

Celem petnego sformutowania problemu rozpatrzymy warunki brzegowe omawianego
wirnika (rys. 1). Warunki te okreslimy w postaci sit i momentéw sit wynikajgcych z prze-
mieszczen oraz predkosci przemieszezen podpér i sprzegla, ktére omoéwiono w par. 2.
Dla ich wyznaczenia, w pierwszej kolejnoéci okre§limy energie potencjalna sprezystego
odksztalcenia podpory i sprzegta ¥* oraz w przypadku thumienia podpory funkcje dysy-
pacji D*. Przy zaloZeniu, ze podpora i sprzgglo znajduje si¢ na prawej krawedzi i-tego
elementu (rys. 1) V¥ i D¥ przedstawimy w postaci (por. (2.10) i (2.11))

(3.13)
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I 7 i
Vl* = -2— [Xs gj12+ %(Ul)z + %k(Ul)z])

: ' . . (3:14)
Df = - ns P +0(U)* + (U]

Warunki brzegowe w postaci sit uogdélnionych odpowiadajacych wspétrzednym ¥,
U,, Ui, V, i Vi wyznaczymy z zaleznosci

ov¥¢  oD¥
Py, = __é)a.___é)_(_}‘]l_. (3.15)
oraz analogicznie dla pozostalych wspoirzednych.
Po wykonaniu obliczen omawiane sity przedstawimy w formle zalezn0501
P, = AU +T,U,, (3.16)
gdzie:
Ay =%, Az ='1_(ax+ 75}‘1—), Ass =—1"(ﬂxx+4u ),
2 a, 2 i
Ayq = _;_(a“_}_%%?ln_), Ass = %‘(axk“}‘”%k aik), G.17
VAUEAVE U AT
77 7 S /A O 2 R

Pozostale wyrazy mdcierzy A; przyjmuja zerowe wartosci. Wyrazy macierzy T; maja
analogiczna posta¢ do wyrazéw macierzy A. '
Wyrazy T, otrzymamy po podstawienin do A; w miejsce wspdlczynnikéw sztywnosci
wspolezynniki thumienia oraz w miejsce przemieszczen predkosci przemieszczen.

Zaleznos¢ (3.16) wykorzysta¢ mozna do modelowania ulozyskowagnia wirnika na
izotropowych i anizotropowych podporach. Jezeli zatozymy %, = x#,, 17, = 72, %x1 = %x2
i1 = e, wyrazy macierzy A; i T; przyjmuja postac takg jak dla izotropowych sprezysto-
tlumigcych podpér, ktére rozpatrywano w [1] i [2]. Jezeli wyznaczymy w nastepujacy
sposéb wartosci wyrazdéw ww. macierzy:
Ay przy Vy =0, Agy przy U, = 0, A3; przy Vi = 01 Ass przy U; = 0 oraz analogicznie
wyrazy T;;— przy zerowych wartosciach predkosci ‘przemieszczen, zalezno$é (3.16)
przyjmuje wéwczas postaé taka jak dla ortotropowych podpér [3].

Po wykorzystaniu wyzej podanych zaleznosci, réwnanie dynamicznej réwnowagi
obracajacego sig wirnika przyjmuje postaé

K(U)U+C (INU—-Q2C,U+QCU+QCU+M+D)U =
= F,—QF,—gF,~F¥(U, U, ), (3.18)

gdzie:

K(U)— macierz sztywnosci wirnika i sztywnosci podpér,

Cl(l})— macierz ttumienia materialowego wirnika i tlumienia podpor,

U — wektor przemieszczed krawedzi elementéw wirnika.

Znaczenie pozostalych macierzy réwnania (3.18) jest takie same jak dla macierzy
elementu,

1n*



164 J. MANEROWSKI

4. Numeryczna analiza

Wyprowadzone w poprzednim paragrafie rownanie (3.18) wykorzystano do. wyznacze-
nia przemieszczen, naprezen w wale, obcigZenn podpér tozyskowych wirnika na anizotro-
powych podporach.

Do rozwiazania powyZszego réwnania zastosowano metode numerycznego catkowania
Wilsona — Newmarka ([5], [3]).

Metoda ta pozwala na obliczenie wektoréw przemieszczen {U} oraz jego pierwszej
1 drugiej pochodnej wzgledem czasu w chwili £+ A¢, jezeli znane sg te wektory w chwili ¢,
At jest krokiem catkowania. Ww. wektory dla chwili ¢+ A¢ oblicza si¢ po uprzednim wy-
znaczeniu wektora U w chwili t+ 1 (v = 1.4 At) z algebraicznego réwnania, ktore dla
zaleznosci (3.18) przyjmuje posta¢ (por. [9])

K*(t+0)U(t+7) = F*(t+7) 4.1

Czlony nieliniowe rownania (4.1), wynikajace z przyjetych zaloZen dotyczacych anizo-
tropii podpér i momentéw sil bezwladnosci (por. (2.10), (2.2.8) i (3.18)), przyjeto dla
chwili ¢+ 7 jako wielkos$ci obliczone z wykorzystaniem U, U i U okrelonych dla chwili 1.
Uprzedzajac wyniki obliczefi — obliczenia testowe wykazaly, ze dla dostatecznie malych
krokow catkowania At powyzsze zaloZzenie pomijalnie wptywa na dokladnoéé rozwigzan.

Do rozwiazania réwnania (4.1) wykorzystano, analogicznie jak w pracy [9], procedury
IPASMO i XPASMO [7].

Bezposrednio po wyznaczeniu wektoréw U, Ui U okreslié mozna warto$ci naprezer
((2.4), (2.5)), obcigzen podpor tozyskowych ((3.16)), wartosci sit i momentdéw sit bezwlad-
nosci ((2.6), (2.8)).

Nizej zamieszczono przykladowe wyniki obliczen dla wirnika z przewieszong tarcza,
o statym przekroju poprzecznym wahu, podpartego na dwéch anizotropowych podporach.
Dane wirnika: E = 2,05 10! N/m?, G = 7,9 10'° N/m3, r, = 0.0185 m r, = 0.021 m
L=24m,L,=2m, m=1%kg I, = 05 = 0.01 kgm? sztywno§¢ poprzeczna obu
podpdr — jednakowa x; = 10* N/m, %, = 10° N/m. Przyjeto, Ze kat skrecenia walu
w miejscu zamocowania pierwszej podpory (podpora A-rys. 4) jest rowny zeru.

Kolejne czgstodei gietnych drgan wlasnyéh omawianego wirnika przy precesji wspot-
bieznej, obliczone metoda przedstawiona w pracy [2], przy zalozeniu izotropii podpor —
%y = %, = 10* N/m (2.10) s3 réwne wg, = 79; 779 rad/s.

Z kolei pierwsza czgsto$¢ skretnych drgan wlasnych o, = 444 rad/s. Jako obcigZenie
zewnetrzne przyjeto sity i momenty sit od zamocowanej na tarczy masy skupionej m, =
= 0,1 kg na promieniu r, = 0.1 m rys. 1.

Obcigzenie to okre§lono zaleznosciami (por. (2.6)):

Py = —m U, +mr(Q+W ) c+mr(@+¥)s,
Py, = —mV,—ma(Q+ V) s+mr (@ +¥)c—m.g,

My, = —msrs(Q+‘I’)+msr Us+m,1ch+msgrs

s=sn%, c¢= cos¥, ¥= Yo+ ¥+ .
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Dodatkowo zaloZono obcigZenie wirnika w postaci momentu skrecajacego M, przyloZo-
nego w miejscu zamocowania tarczy. Zamieszczone na rys. 4+ 6 wyniki obliczen dotycza
ww. wirnika podczas rozruchu. Predkos$¢ katowa rosnie liniowo w czasie 1s — od zera
do wartosci £2 = 100 rad/s. Moment skrecajacy réwniez rosnie liniowo od zera do 1000 Nm
w czasie 1s. _

Na rys. 4 i 5 zamieszczono wyniki obliczen przemieszczed osi wirnika w miej$cach
jego podparcia (rys. 4) oraz zamocowania tarczy (rys. 5). Pokazano tu zmiang w funkcji
czasu przemieszczen w kierunku osi X— U, w kierunku osi Y-V oraz katy skrecenia V.
0s walu wiruje wokél statycznej linii ugigcia, okreslonej przemieszczeniami w chwili
t = 0 — wynikajacymi z dzialania sit ciezkosci.

u,v10%Im) T 7
YA®rad)

8
o

Rys. 4

W poczatkowym okresie rozruchu nastgpuje intensywny wzrost ww. przemieszczes.
Po czasie ok. 0.3 s wystepuje spadek wielkosci przemieszczen. Po zakoriczeniu rozruchu
nastepuje bardzo szybkie ustalenie wartoéci przemieszezei (amplitud przemieszezes).
W czasie rozruchu i po jego zakofczeniu tory ruchu osi wirnika maja ksztatt eliptyczny.
Kierunek wirowania osi watu jest zgodny z kierunkiem wektora predkoéci katowej £2.
Zamieszczone na ww. rysunkach katy skrecenia ¥ rosng liniowo w czasie, z wyjatkiem
poczgtkowego i koncowego etapu rozruchu.
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Na fys. 6 przedstawiono zmiang w czasie naprezen normalnych w wale. Rys. 6a do-
tyczy zmian ww. naprezei na promieniu zewngtrznym w czesci migdzypodporowej watu —
w odleglosci 0.25 L od podpory B.

N[ T T T T T T
w-10%lradiL

=
>

—
panto—E—1%
— =

B o AN
T T T
e
7
o
— -
—"==F
[ —S—ar—-dy
R Ay irgeloguagb e

N ay—
[

Ur

Rys. 5

Z kolei rys. 6b — analogicznie w potowie dtugosci przewieszonego odcinka watu.
Omawiane naprezenia okreslone sa dla kata ¢ = 0 (por. rys. 1 i 2).

Przeprowadzono réwniez obliczenia dla ww. wirnika z pominigciem mnieliniowych
czlonéw momentéw sit bezwladnoéei (por. (2.8)). Dla zaloZzonego przebiegu rozruchu,
uwzglednienie lub pominigcie ww. czlonéw ma pomijalny wpltyw na wartosci otrzymanych
wynikéw (dla rozpatrywanego wirnika).

Zamieszczone przyklady obliczen stanowia jedynie ilustracje zastosowai przedstawio-
nej metody.
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Pezrome

METOMH, YUCJIIEHHOI'O AHAJIN3A INHAMHWKH HECTALTHOHAPHOI'O HATPYXEHHOI'0O
POTOPA HA AHH3OTPOIIHLIX ITOIIIOPAX

Ilpencrasien MeTo[d UMCHEHHOTO HCCNEJOBAHMS MEPCMELIEHMH BHYTPEHHHX CHJI, HAIDY30K Iof-
IUMITHMKOBBIX NIOJTIOP HEOJHOPOXHBIX POTOPOR, BPAILAIONTHXCA C HEPEMEHHBIMY YITIOBBIMU CKOPOCTAMN
C HArpy3KoH NEPeMEHHBIMU C YUETOM BPEeMEHH CHIIAMM H MOMERTAMM CHiI. MICIONb30BaH METON IKOHEWHbIX
3JIEMEHTOB B BapHaHTE IIEPEMEILICHMH.

PaccmoTper potop, NoAKPEnnEHHLIH AHA30TPOIHBIME HOANOPIAMY, BaJl POTOPa MMEET B rubxol
Ganxy.

BrIpe/cHHbIC YPABHEHMA DABHOBECHH BPAlUAIONIETOCS POTOPA YUMTHLIBAKOT WHEPLMOHHOE CONpsi-
JKeHHe W3ruba M CKpYUUBAHHA.

TlomellieHn]l NpHMEpPHBIE Pe3yJbTaThl PAacuéroB.

Summary

A METHOD OF NUMERICAL ANALYSIS OF THE DYNAMICS OF
A NONSTATIONARY LOADED ROTOR ON ANISOTROPIC SUPPORTS

A method of numerical analysis has been presented for displacements, internal forces, loads on bea-
rings for heterogeneous rotors, rotating with variable angular velocities and loaded by variable in time
forces and moments of forces. The finite element method in version of the displacement method has been
applied.

The rotor resting on anisotropic supports has been analysed; the rotor shaft has the form of a slender
beam. The equations of equilibrium for rotating rotor include the ipertial coupling of bending and torsion.

Results of example calculations have been given.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 roku.
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1. Wstep

Opracowany w IL (1974 r.) petny model uktadu sterowania silnikiem SO-3 umozliwiat
prowadzenie badant symulacyjnych zwlaszcza na maszynach analogowych. Ze wzgledu
na rozbudowany opis matematyczny (silne nieliniowosci, duza ilo$¢ réwnan roézZniczko-
wych) model ten jest malo przydatny do zastosowania w postaci elementu sktadowego
symulatora lotu. Badania prowadzone w ITWL wykazaly, ze pominigcie dynamiki ukladu
sterowania w procesie symulacji zespotu napedowego prowadzi do zbyt duzych bledéw.

Przyjeto nastgpujaca metode postgpowania:

a) zachowujac istot¢ dzialania ukladu, zsyntetyzowano go ponownie — eliminujgc
te elementy, ktére w istotny sposéb nie wplywaja na charakterystyki dynamiczne;

b) sformalizowano opis matematyczny uktadu na podstawie charakterystyk elementéw
skfadowych — (przy zastosowaniu odpowiednich uproszczeri) — w postaci ukladu n — réw-
nan algebraicznych zaleznych od wielkosci sterujacych i parametrow kinematycznych
lotu samolotu.

2. Synteza ukladu sterowania

Wiadomo, Z¢ pompa paliwowa w calym zakresie pracy silnika moze dysponowaé
wydatkiem paliwa wigkszym od niezbednego. Wydatek ten jest nastgpnie formowany
w czasie przez: automat sterowania silnikiem, automat przyépieszania, korektor obrotéw
maksymalnych, zawory elektromagnetyczne, magistralg paliwowa i wtryskiwacze. Zacho-
wujac istotg funkcjonowania uktadu, zaproponowano nowy schemat, jak na rys. 1.
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‘Rys. 1. Przyjety scemat funkcjonalny ukiadu sterowania silnikiem
gdzie: Z — zbiorniki paliwa; FI —filtr paliwowy; PP — pompa paliwowa; DSS+ AR — diwignia sterowania silnikiem + arens;
ASS — automat sterowania silnikicm; A PS — automat przy$pieszenia silnika; KM — korektor maksymalnej predkosci obrotowej;
ZA — zawory clcktromagnetyczne; MA — magistrala paliwowa; WT — wiryskiwacze; ST —silnik turboodrzutowy; 0Z — wy-
datek pobierany ze zbiornikéw paliwa; QF — wydatek filtra; QP — wydatek pompy; Q4SS — wydatek ASS; QAPS — wydatok
APS; QKM — wydatek KM; QZA — wydatek zaworéw elektromagnetycznych; QMA — wydatek magistrali; QW — wydatek
wtryskiwaczy; 81 — kat wychylenia DSS; 8 45c — nastawa ASS; S4 — sygnal okreélajacy stan pracy urzadzenia; HASS — wektor
regulacji ASS; HAPS — wektor regulacji APS; HKXM — wektor regulacjl XM, HST — wektor regulacji silnika; HS — wektor
wiclkodei wyjéciowych silnika

3. Zalozenia upraszczajgce

1. Przyjeto, 2e nastepujace elementy ukladu: zbiorniki paliwa, filtry, pompa, zawory
elektromagnetyczne i magistrala paliwowa posiadaja 2 stany pracy:

a — praca poprawna; (1)
b — awaria. 3]
Wowczas: '
/\ Gpal = f(87; My; n; 7) 3
)
/\ Gpal = 0 @
(e
2. Przyjeto, ze wtryskiwacze posiadaja 3 stany pracy:
a — praca poprawna; ®)
b — awaria catkowita (zatkane wtryskiwacze); ' (6)
¢ —awaria czgéciowa (czgéciowe zatkanie wtryskiwaczy). U]
Wéwczas:
/\ Gpal = f(51; My; n; ) ®
©)
/\ Gpal =0 )
©
/\ Gpal = 0,6 Gpal (5) (10)
()]

3. Przyjgto, ze ASS moze pracowaé w zakresie akceleracji (8,7) deceleracji’ (dr«)
lub mieé stale nastawy (6r = const). Ponadto moze pracowaé poprawnie lub
ulega¢ awariom w postaci: '
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— brak korekcji barom_etrycznej;

— zmiany korekcji czasowej (zmiany czasu opéZnienia i czasu zalamania charaktery-
styki dynamicznej). ,

4, APS ma 4 stany pracy:

a — praca poprawna; . ' j (11
b — awaria polegajaca na ustaleniu wydatku; (12)
¢ — awaria — brak wydatku; (13)

d — awaria — brak korekcji zwiazanej ze zmiang ci$nienia ze sprezarka silnika.  (14)
Wéwezas:

/\ Gpal = Q(APS) = f(bx My n; 7) (15)

[ Gpal = QAPS) = f(b3; My n) = const. 16)
({3\) Gpal = Q(APS) = 0 )

[\ Gpal = Q(APS) = Q(455) (18)

5. Korektor maksymalnej predkosci obrotowej ma 2 stany pracy:

a — praca poprawna, . 19)
b — awaria polegajaca na braku korekcji. ' 20)
Woéwezas: '
o Gpal = QKM) = f(31; My n; 7 ines) N ely
[\ Gral = Q(KM) = f(3z; Mo n; ) (22)
6. Zasadniczy tor sterowania (DSS+AR) ma 2 stany pracy:
a — praca poprawna; 23)
b — awaria polegajaca na zaklinowaniu lub peknigciu arensa (cigglo polsztywne facza-
ce DSS z ASS). ' (24)
Wowczas:
/\ S4s5 = 87 (25)
@23)
/\ 8 4ss = Op(T 4w) = const (26)
(24) :

4. Modelowanie elementow skladowych ukladu sterowania

4.1. Automat sterowania silnikiem (A4SS):
1. Modelowanie charakterystyki statycznej automatu

(8 = const.).
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Rys. 2. Charakterystyka statyczna AS8S — dla kolejnych wysokoéci H = {mm Hgl; opisana réwnaniem:
Q = a(H)6% +b(H)Sr+ C(H)— linic ciggle s3 wynikiem aproksymacji, linie przerywane sa obrazem
przebiegdéw rzeczywistych

Charakterystyke statyczna ASS-(dr = const.) aproksymowano wielomianem:

Q = adj+bdr+c; @n
gdzie:
a; b; ¢ = f(H) (28)
Wsp6lczynniki  (28) aproksymowano wielomianami typu (29)
B = a,,H'+a,,_1H'"1+ +ao (29)
af T 1T 71T T 1 7T T
010
009 b T T 1T 1T 1 W
o 1
! 2k bt -
006
10 1
005 ol Ny
00t 6l 4
003
J i
o0z
2 i
o B O N N S ] 0 100 200 300 400 5'00 6100 7|00
0100 200 300 400 500 600 HlmmHg] HimmHgl

Rys. 3. Wykres zaleznosci wspolczynnika a= f(H) Rys. 4. Wykres zaleznosci wspblczynnika b = f(H

—z roéwnania aproksymujacego charakterystykg z réwnania aproksymujacego charakterystykg sta-

statyczng 4SS (z rys. 1) a = 4,416 10712H*—9134  tyczna ASS (z rys. 1) b= —2,0375 10~'°H*+

10-°H3+ 6,046 107¢H—0,141 10"2H+0,1673 +4,3362 1077 H5—0296 1073H2+0,09135
H+ —6,8225
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Rys. 5. Wykres zaleznoSci wspSlezynnika ¢ = f(H) z rébwnania aproksymujgcego charakterystyke statyczng
ASS (zrys. 1) ¢ = —1,5673 107°H*+3,2369 107 5H*—2,475 10~3H*40,91677 H+ 123,053

kolejno:
a—+n=4; ¢<0,08%
b—on=4; e<0,1% (30)
c—on= e < 0,066%

Przy tak dobranych wspétczynnikach blad odwzorowania charakterystyki statycznej (27)
i (28) nie przekracza 0,5%. '
2. Modelowania charakterystyk dynamicznych automatu (akceleracja i deceleracja).
Przyjeto metode identyfikacji wlasnosci dynamicznych ukladu za pomocy analizy
odpowiedzi na wymuszenie skokowe (rys. 6). Po unormowaniu charakterystyki (rys. 7)
wyznaczono zalezno$ci Qo = f(H), przyjmujac postaé (29) i rzad wielomianu n = 3

| T T Keel ﬁ(q )
100k deceleracja axceleraqa’ iz |
1Qy9) 760
1300F H=2507]
1200k~ -
1100~ -
oo+ -
é 300} 507
0
)
o H=450
700, -~
620 -
SO0 ]
L00 __
300 760
: 50
200 | 1 |
0 Q5 1 2 3 Lox(s)

Rys. 6. Charakterystyki dynamiczne 4SS w zakresie
akceleracji i deceleracji dla H = const. — przebiegi
rzeczywiste, nienormowane (wymuszenie Adp =

=729

1000]
900
800
700
600!
500
L00
300
200

100
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deceleracja
Qlt)

H=760

L50

150

T
H=760
akceleracja

Qlx) %50

0 05 1

2 3 4L 1(s)

Rys. 7. Charakterystyki dynamiczne 48S w zakresie
akceleracji i deceleracji dla H = const. — prze-
biegi rzeczywiste, normowane (wymuszenie 46y =

= 729)
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Rys. 8. Wrykres stalej skladowej charakterystyki Rys. 9. Wykresy normowanych charakterystyk
dynamicznej ASS Qo =f(H): Qo =3,142 dynamicznych ASS w zakresie akceleracji i dece-

10-"H?*-7,2 10*H?4-0,588H + 126,789. 'Wykres

spre¢zu statycznego silnika SO-3 = = f(n). Wykres

wspolczynnika wzmocnienia K = f(H),— dla
charakterystyki dynamicznej ASS

leracji (dla H = copst.). Linie grube — przebiegi
rzeczywiste, linie cienkie — aproksymacja za po-
mocg ukladu przecinajacych si¢ prostych o zmien-
nym polozeniu na plaszczyZoie Q-0-t. Polozenie to
okredlone jest w funkcji wysokosci lotu — H

(¢ £ 0,8%) (rys. 8). Normowane charakterystyki dynamiczne aproksymowano za pomocg

uktadu prostych przecinajacych si¢ (rys. 9).

Wspélczynniki opisujace polozZenie tych prostych na piaszczyz’nié {0, 0, 7) przedsta-
wiono na rys. 10+ 17 — przyjmujac, e sa one funkcjami parametréw lotu (H). Wspot-
czynniki te aproksymowano wielomianami (29), przyjmujac rzad wielomianu: -

ne <5:0>. 3l
g T T T T T T T 1 dAQ/dt )
dt
r 120 -
B
-110- .
3001 7 -100(- .
g0l i
2001 ~ 80 i
_70F .
100}~ ~ 60 .
A T N N W A -0 h
0 100 200 300 Z00 500 600 700 800

© HimmHg!

Rys. 10. Wykres pochodnej wydatku paliwa

H
(Quss)— -—5’— w funkcji wysokodci H — dla

zakresu A4-B akceleracji (z rys. 9, charakterystyka
aproksymowana) B = 0,322H--137,5

O |
0 100[200 300 200 500 600 700 80O
H{mm Hg}
Rys. 11. Wykres pochodnej wydatku paliwa Quss
dla punktu A(z rys. 9) charakterystyka aproksy-

dd4 .. .
mowana deceleracja —dTQ—— w funkcji wysokosci

d
H.% = —2,802 10~"H*+0,0011 H?0,864 H+

+61,6
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Rys. 12. Wykresy czasu zalamania aproksymowanej
charakterystyki dynamicznej ASS— 1. = f(H)
i czasu nasycenia tej charakterystyki — 4 =
= f(H)— dla zakresu akceleracji 7, = 107'°
H*-21 10-7 H3+1,5 10~* H>—0,0490H+7,224
g = —2,32 1077 H3*-222 10-% H*+1,63 1072

H+4315
6 T 1 T T T 1
II\Q?
5 S .
%
O
c |- e
g @
T
~
X 5k T
»
. -
s 4
1 1 1 1 1 't |1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 Aby

Rys. 14. Wykresy czasu koncowego decelefacji
(rys. 9) — normowanego dla H = const. w funkcji
zmiany wielko§ci wymuszenia (467)

dry

=" A(sr
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Rys. 13. Wykresy czasu nasycenia (7 g) aproksymo-
wanej charaklerystyki dynamicznej Quss dla
H = const w funkcji zmiany wielkosci wymuszenia;

Ty = 0,03 , g = 0,0097
i H é\l 50 i H £\45

. Tp=
0

=0,0018 /\
H =160

~350

~300,

daH/dt

~200
150 1 | | | 1 !
0 100 200 300 £00 S00 600 700 800
H{mmHg]

Rys. 15. Wykres pochodnej wydatku paliwa Qs

dla 2akresu deceleracji normowanej charakterystyki

dynamicznej ASS opisanej na rys. 8. za pomoca
dOH

prostej QH.—7h—= —2,898 10-¢ H?*-5]13

10-3H%*—2,97 H+147

1175
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Rys. 16. Wykres czasu pochodnej czasu koncowego
rzeczywistego — normowanego — deceleracji
drty

——— w funkeji wysokosci H
d(4r)
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Rys. 17. Wykres dla zakresu deceleracji normowa-
nej charakterystyki dynamicznej ASS; a) czasy
martwego 1, = f(H)

>1,=0U [\ =15=4032-10"*
H £ 450 H > 450 :

H-0,1814; b) czasu zalamania charakterystyki
aproksymowanej T. = f(H) 7t.=5435 10-°
H*-3,128 10-5H?%43 1075H+1,997; ¢) czasu
koficowego unormowanego tx = f(H)
/N =>1tx=135
H > 450

Przy tak dobranym rzedzie wielomianu blad odwzorowania wspéiczynnikéw nie prze-
kraczal: ¢ < 1%, a blad odwzorowania charakterystyki dynamicznej: ¢ < 5%.
3. Modelowanie zjawisk przejsciowych automatu odbywa sie wg niZej podanego

schematu:

a. Wez dane: (d7; H) — wyznacza Q = f(§,; H);

b. Sprawdz, czy znajdujesz si¢ w zakresie akceleracji (dr 1) czy deceleracji (8,v);

c. Dla kolejnego kroku czasu (47) wyznacz Q i 4SS; sprawdz czy Q > QASS — jezeli
tak — skocz do pkt 1 — jeZeli nie — koniec obliczen. '

4.2, Automat przyspieszania silnika (4PS). Zadaniem APS jest ograniczenie QASS tak,
aby unikna¢ zjawisk zwigzanych z niedostateczna pracy silnika podczas akceleracii i dece-
leracji. Nalezato zatem odpowiednio okresli¢ charakterystyki APS. Charakterystyki te
okredlano na plaszczyznie {Q;0; P,} (gdzie: P, — ci§nienie za sprezarkq silnika SO-3)
w postaci ukladu przecinajacych si¢ prostych (rys. 18) — ktdérych wspétczynniki aproksy-
mowano wielomianem (29) o rzgdzie n < 2; otrzymujac blad aproksymacji: £ < 0,5
(rys. 19; 20); ciSnienie (P,) za sprezarky silnika okreéla sig, znajac parametry lotu (H;T)
oraz sprez sprezarki silnika; = = f(n) (rys. 8).
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Rys. 18. Charakterystyka Ques = f(p;) gdzie: Rys. 19. Wykres wydatku Q4py dla zakresu nasy-
p; — ciénienie za sprezarka silnika i aproksymowana  cenia; linia ciggla — przebieg rzeczywisty, linia
za pomocg ukladu prostych przecinajacych sig:  punktowa — préba aproksymacji przebiegu rze-
D; DG: G; H czywistego za pomocg prostej Q = aH+C. Przy-
jeto aproksymacje: Q = 0,192 10-2 H?-0,827
H+1,2236 10° —co odpowiada przebiegowi rze-

czywistemu (linia ciggla)

| L1 1t 1 1 |
£00450 500 S50 600 650 700 750 800

H{mmHg)

1000

Rys. 20. Wykres ograniczers wydatku Qps poprzez istnienie nasycenia charakterystyki

do. (3 dp, (3’
dp2(h) _ 0,00375; a3 _ 0.0028; _pa3) 0,0058
aH dH dH

- /\ = p2(3) nie istnieje (brak nasycenia charakterystyki, istnieje punkt p,(3) bedacy ograniczeniem
< 400

wydatku).
° /\400 = p»(3) istnieje (istnieje ograniczenie charakterystyki wydatku poprzez nasyccnie).
>

12 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87 [177]
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Rys. 21. Wykres wydatku Ques dla zakresu braku nasycenia linia ciggla — wykres rzeczywistego przebiegu
linia punktowa — wykres aproksymowany prosty Q(3')— 3,134+ 52,125

Modelowanie zjawisk przejéciowych automatu odbywa si¢ wg podanego nizej schematu:

1. Sprawd?, czy automat naklada ograniczenia na QASS (rys. 21), jezeli nie — przyjmij
QAPS = QASS — jezeli tak, okre$l ograniczenia (czyli polozenie prostych {D; P§; H}
dla danych parametréw lotu tj. H; P.,).

2. Sprawd?, czy dla danej chwili czasu wielko§¢ QASS jest wigksza, niz dozwolona
przez APS; jezeli tak; przyjmij QAPS réwne ograniczeniu — jezeli nie — przyjmij
QAPS = QASS.

3. SprawdZ, czy koniec obliczen. Jezeli nie — skocz do pkt 1, jezeli tak — koniec
obliczen,

Przy modelowaniu charakterystyk 4APS przyjeto, Ze charakterystyki te nie sa zaleZne
od czasu (rzeczywiste opOzZnienie czasowe wynosi 0,05 s).

5. Wnio\ski

1. Sumaryczny biad odwzorowania charakterystyki ukladu sterowania silnikiem
Q= f(6r;V; H; T; n; 7) nie przekracza 59. :

2. Przyjety sposéb opisu ukiadu za pomoca réwnan algébraicznych zaleznych od cza-
su i parametréw lotu, przy zalozonym rzedzie réwnania n < 5 pozwala uzyskac
znaczne oszczgdnosci czasowe przy realizacji modeln na EMC w poréwnaniu do
modelu opisanego za pomoca ukladu réwnan rézniczkowych i algebraicznych.

3. Przy opracowaniu modelu uwzglgdniono mozliwo$¢ zaistnienia 8 typowych standw

. awaryjnych. mogacych wystepowaé w rzeczywistym uktadzie.

4. Tak opracowany ‘model moze byé uzyty jako element skiadowy oprogramowania

sterujacego dzialaniem symulatora lotu samolotu TS—11 **Iskra’’.
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Peaiome

VYIIPOUIEHHASI MATEMATHWYECKAS MOJIEJL CHCTEMBI YIIPABJIEHUSI
OIOHOBOJIOBOI'O, TYPEOPEAKTHBHOI'O IBHMIATEIBS (CO-3) — C YUETOM ABAPHH.

B pafote npencTaBieHo CHHTE3NPOBAHHYI0 (GH3HYECKYIO MOACNL CHCTEMbI yIpaBiCHUA Typlopeax-
TuBHbIM ABuratenem CO-3 i COCTABJICHHYIO Ha e€ OCHOBE MaTeMaTHUECKYIO MOJIeNb, KOTOPAasi HMEET BCE
JNEMENTHI PCANTBHON CHUCTEMbI. XapaKTEPHCTHKA ITHX DJIEMEHTOB NPEICTABJIEHA KAaK MHOIOUJEHBI CTE-
penn n < 5. Kpome Toro B paBoTte npeicrasiieHbl 60K —— CXeMBI MATEMaTHYECKOH MONENH C YUETOM
OCHOBHAIX aBapwii.

Summary
A SIMPLIFIED MATHEMATICAL MODEL OF A SINGLE — SPOOL TURBOJET ENGINE (S0-3)
CONTROL SYSTEM WITH THE ENGINE BREAK — DOWNS TAKEN INTO ACCOUNT

The paper presents a synthesized physical model of SO-3 turbojet engine control system. On the basis
of the physical model it also gives a mathematical model which contains all the constituent elements are
shown in the form of polynomials of the n-degree (n <J5). In addition to this the present work includes an
algorythm of the model which consider the basic stages of break — down.

Praca wplynela do Redakcji dnia 14 lipca 1986 roku.
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MODELE OBLICZENIOWE I BADANIA DOSWIADCZALNE
ZAWIESZENJA LOTNICZEGO SILNIKA TEOKOWEGO

MARIAN JEZ

Instytut Lotnictwa

1. Wstep

Obiektem pracy jest lotniczy silnik tlokowy ze $miglem zawieszony elastycznie na
platowcu. Ten rodzaj napgdu dominuje wéréd samolotéw lekkich. Wynika to z przyczyn
zaréwno technicznych (duzy gradient mocy) jak i ekonomicznych. Jednakze charaktery-
styczna dla silnika tlokowego cykliczno$¢ przemian termodynamicznych i zamiana ruchu
posuwisto-zwrotnego tloka na ruch obrotowy watu korbowego generujg ztozone oddzia-
tywanie na zewnatrz. Stad wylania si¢ potrzeba metodycznego podejicia do zagadnienia
wibroizolacji $miglo-silnikowego zespotu napedowego.

Celem pracy jest sformulowanie i zastosowanie modeli fizycznych i matematycznych
badanego obiektu. Obliczenia wedtug wyprowadzonych modeli umozliwity dobér podat-

nosci wigzow obiektu tj. zawieszenia aby zapobiec nadmiernemu przenoszeniu si¢ drgan.
' Badania do§wiadczalne stuzyly weryfikacji obliczonych wariantéw zawieszenia.

K

2, Zalozenia i model fizyczny

Zagadnienie wibroizolacji zespolu $§miglo-silnikowego na platowcu uproszezono do
dwdch zagadnien szczegélowych a mianowicie:

1. Zagadnienie statyki ciala sztywnego o masie m i momentach bezwladnofci I, I, I,
na n amortyzatorach o nieliniowej podatnosci typu K, = byx+d,x* (pominigto ewen-
tualne oddzialywanie platowca traktowanego jako drugie cialo sztywne modelu).

2. Zagadnienie drgad wlasnych i odstrojenia od rezonansu ciala sztywnego z plaszczyzng
symetril.

Aby bylo mozliwe efektywne rozwiazanie tych zagadnied dostgpnymi metodami
obliczeniowymi sprowadzono badany obiekt do modelu fi 1zycznego W tym celu przyjeto
nastgpujace zalozenia dodatkowe:

1. Przemieszczenia katowe silnika podczas pracy sa bardzo male.

2, Istnieje pionowa plaszczyzna symetrii ciala i zawieszenia.

3. Osie ukladu wspolrzednych zwigzanego z cialem sg gléwnymi centralnymi osiami bez-
wladnodci ciala,
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4, Pominieto tlumienie wewnetrzne w elementach gumowych.
5. Pominigto sprzezenia kinematyczne wspolrzednych uogélnionych (tj. iloczyny pierwszych
pochodnych przemieszczen).

Orientacje ciata sztywnego modelujacego zespét $migto-silnikowy opisano przy po-
mocy wspélrzgdnych Eulera (x, y, z, @, v, @). Cialo jest pobudzane do drgad uogdlnio-
nymi sitami okresowymi P(r) i M(t). Sily te wynikaja z pracy silnika i s3 sprowadzone
do jego srodka masy — punkt 0, na rys. I.

Rys. 1. Schemat zespolu $miglo-silnikowego na samolocie.

3. Modele matematyczne i ich rozwigzania

Okre$lony powyzej model fizyczny poddano formalizacji matematycznej przy pomocy
aparatu mechaniki klasycznej — patrz {1]. Wyprowadzone tam réwnania ruchu ciala
sztywnego na zawieszeniu podatno-ttumiacym uproszczono wpierw do zagadnienia sta-
tycznego. Otrzymany model (1) zostal zaprogramowany i postuzyt do obliczet szesciu
wspoirzednych vogdlnionego przemieszezenia silnika pod dziataniem dowolnych obcig-
Zen statycznych. Podatnosci wystepujace w modelu zostaly wyznaczone droga identyfikacji
gumowych elementéw zawieszenia. PoloZenie tych elementéw okreslaja wspéirzedne
(xi1, w1, z)). Identyfikacja statyczna polegala na zdjeciu charakterystyk obcigZenie/od-
ksztalcenie badanych amortyzatoréw w trzech kierunkach na maszynie INSTRON.
Otrzymane charakterystyki byly nastepnie aproksymowane numerycznie do dwéch po-
staci: '

1) liniowej X, = a,x, :
2) nieparzystego wielomianu 3-go rzgdu K, = b,.x+d, x>

Identyfikacja dynamiczna amortyzatoréw gumowych wymagala zastosowania wymu-
szenia harmonicznego. Zrealizowano je przy pomocy wzbudnika indukcyjnego DERRIT-
RON w zakresie czgstotliwosci od 1 do 100 Hz. Mierzono przebiegi sity wymuszajacej
i wywolanego przemieszczenia. Korelacja dwéch odpowiadajacych sygnaléw elektrycz-
nych umozliwila rozdzielenie reakcji amortyzatora R, () na dwie skladowe, a mianowicie:
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1) sktadowa sprezysta K.(t), ktora jest w przeciwfazie z przemieszczeniem x(¢),

2) skladowa ttumigca C,(t), ktora jest opdzniona wzgledem przemieszczenia o 90°.
Stwierdzono, ze przy wymuszeniu harmonicznym gumowych amortyzatoréw wywolane
przemieszczenie jest prawie dokladnie harmoniczne. Wektory poszczegdlnych harmonik,
wchodzacych w gre przy identyfikacji dynamicznej mozna dogodnie i jasno przedstawié
na piaszczyZnie zmiennej zespolonej — rys. 2 (sity masowe byly pomijalnie mate). Wyniki
do$wiadczalnej identyfikacji dynamicznej byly nastepnie aproksymowane wielomianami
1-go i 3-go rzedu przy pomocy programu juz wykorzystanego dla identyfikacji statyczne;j.
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Rys. 2. Schemat wektorowy identyfikacji dynamicznej amortyzatorow gumowych

Elementy gumowe zawieszenia ttokowego silnika lotniczego pracuja gléwnie na §ci-
skanie i dlatego maja wyrazne nieliniowe charakterystyki podatnoéci. Do obliczen: statycz-
nych wg modelu (1) przyjeto wige aproksymacje podatnoéci nieparzystym wielomianem
3-go stopnia. Rozwigzanie iteracyjne tych 6-ciu réwnani dalo wartosci wspotrzednych
przemieszczenia silnika dla dwoch zalozonych wariantéw sztywnosci 1oza. Obcigzeniami
statycznymi zawieszenia byl cigzar silnika oraz $rednia warto$é jego momentu napedo-
wego. Opracowana metoda znalazla zastosowanie do obliczenia odksztalcen zawiesze-
nia podczas przeciaZzefn akrobacyjnych. Wyniki rozwigzania zagadnienia statycznego sg
punktem wyjécia dla zagadnienia wibroizolacji.

STATYKA CIALA SZTYWNEGO ZAWIESZONEGO PODATNIE
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Podstawowa metoda wibroizolacji jest odstrojenie ukladu drgajacego od rezonanséw.
Wymaga to doboru sztywnoéci elementdw zawieszenia. Dokonano tego metoda przeszu-
kiwania obszaru rozwiazan zbudowanego w dwoch wariantach, a mianowicie:

1 — sztywnosci amortyzatoréw dostepnych lub projektowanych w trzech wzajemnie
prostopadtych kierunkach sg zadane — poszukiwanie optymalnego typu,

2 — zadana jest proporcja migdzy sztywnosciami skladowymi oraz ich zakres — poszuki-
wanie optymalnej wielkosci.

Dobdr sztywnosci elementéw zawieszenia odbywal sie w dwdch etapach, rozwiazuja-
cych zagadnienie warto$ci wiasnych dla dwoch zestawow danych zdefiniowanych powyzej
(z tym, Ze liczbowe okre§lenie zestawu. drugiego odbywa si¢ po ocenie rozwigzania dla
zestawu pierwszego),

Model matematyczny (2) zagadnienia dynamicznego otrzymano z ogdlnego algorytmu
[1] ciala sztywnego na zawieszeniu podatno-ttumiacym zuboZonego o czlony reprezentu-
Jjace sily thumienia. Te ostatnie beda mie¢ szczegllne znaczenie przy symulacji procesow
przejéciowych. ZaloZenie symetrii wzgledem plaszczyzny x0z (Rys. 1), umozliwilo rozdzielne
badanie drgan w tej plaszczyZnie, jak i pozostalych, czyli tzw. drgan asymetrycznych.
Program cyfrowy realizujacy model matematyczny (2) pozwala dla kazdego zestawu
danych obliczy¢ czestosci wlasne, a takze tzw. wspdlczynnik odstrojenia od rezonansu,
tj. stosunek minimalnej czestoéci wymuszajgcej do maksymalnej czestosci wlasnej, ktdry

winien by¢ wiekszy niz }/ 2, ale nie nadmiernie. Pozwala to na wybér takich sztywnosci
amortyzatoréw, ktére stanowig kompromis miedzy wymaganiami wibroizolacji z jednej
strony, a wytrzymalosciag zmeczeniowa gumy i sitami przekazywanymi na podloze, z dru-
giej strony.

Niektore wyniki obliczelt wibroizolacji silnika Franklin-4 na samolocie ,,Koliber” przed-
stawia diagram na Rys. 3.
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DYNAMIKA CIALA SZTYWNEGO ZAWIESZONEGO PODATNIE
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Rys. 3. Diagram odstrojenia od rezonanséw dwoch wersji zawieszenia silnika FRANKLIN na samolocie

KOLIBER

4, Badania do$wiadczalne

Obliczone warianty zawieszenia silnika tlokowego na samolocie byly przedmiotem
weryfikacji do$wiadczalnej. Przy kilku rezimach pracy silpika na platowcu mierzono
i przetwarzono sygnaly przyspieszen. Sa one preferowanym noénikiem informacji o jakosci
prototypu lub stanie zuzycia konstrukcji. Wynika to z tego, 2e zawieraja one mniej zakldcen,
niz sygnaly akustyczne, a sa latwiejsze do zmierzenia, niZz przebiegi ci$nie lub sit. Niemniej
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jednak, w kazdym punkcie obserwujemy kombinacje oddziatywan réinych przyczyn
(uszkodzen, bledéw) po przejsciu drogami propagacji o roznych transmitancjach. Dlatego
na podstawie znajomosci obiektu trzeba wpierw ustali¢ punkty i kierunki pomiaru. Z po-
mocg przychodza tu réwniez normy (np. ISO 2372), ktore postuluja pomiary tam, gdzie
energia drgani jest przekazywana na zewnatrz obiektu. Dla lotniczego silnika tlokowego
jest to tozysko przednie oraz ucha korpusu do mocowania na platowcowym lozu silnika.
Gléwnym kryterium poréwnawczym poziomu drgan dla réznych wariantéw zawieszenia
byly wartoéci skuteczne przyspieszen mierzone po dwoch stronach amortyzatora gumowe-
go. Stwierdzono, e wartoéci te maleja ze wzrostem podatnosci zawieszenia. Niemniej
ogdélnomaszynowe normy dopuszczalnych drgan (wg normy ISO 2372), zostaly przekro-
czone nawet dla ,,mickkich” wariantéw. Badania statystyczne przebiegéw przyspieszen
drganiowych silnika wykazaly réwniez, Ze ze wzrostem podatnosci zawieszenia maleje
liczba sprzezen drgan poszczegdlnych stopni swobody — poszczegblne czestosci wlasne
zblizaja sie, a ich postaci staja si¢ coraz bardziej wyodrgbnione.

5. Whioski

Aby ograniczyé przenoszenie si¢ drgan generowanych przez silnik tiokowy na platowiec
nalezy:
1. Zmierzy¢ momenty bezwladnosci zespotu napgdowego
2. Wyznaczy¢ sztywnosci dostepnych amortyzatordw zawieszenia w trzech ortogonalnych
kierunkach
3. ZastosowaC zaproponowane modele obliczeniowe celem optymalnego doboru:
a) wspolrzednych punktéw zawieszenia zespolu,
b) typu i wielkosci amortyzatorow, :
c) czgstosci wlasnych oraz wspoéfczynnikéw odstrojenia od rezonansu dla réznych
mozliwych wersji zawieszenia.
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ITopuseBsele ABMTaTeNH NIMPOKO PACIPOCTPEHeHH! B o6nacTH nerxoit asmamuu. Ho OHM XapakTe-
PH3YIOTCS 3HAUMTEJILHBIMHA BO30Y)KAAIOIIAMH CHIaAMH BPEAHBIMU ANA CTPYKTYpPHI, MICTPYMEHTOB M Ca-
Moro nuiora. Pewernne 91oit MpoGaeMbl 3aKIIOUAETCS B NPHMCHEHMH 271aCTHUHO-AEMIIDADYIOWel noA-

.
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Summa'ry

MODEL CALCULATIONS AND EXPERIMENTAL TESTING OF
AIRCRAFT'S PISTON ENGINE SUSPENSION

Piston 1.C. engine still dominates in the light aviation domain. However it generates exciting forces
which are harmful for the structure, the avionics and the pilot himself. The solution is based on the assump-
tion of elasto-damping suspension. The problem is approached here from the theoretical as well as numerical
and experimental point of view.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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W opracowaniu przedstawiono ogdina koncepcje symulatora lotu samolotu, niszczenia
celéw naziemnych, uzycia broni: strzeleckiej, rakietowej i bomb samolotu oraz walki
powietrznej z aktywnym przeciwnikiem. Dla tak przedstawionego modelu koncepcyjnego
opracowano schematy blokowe samolotu trenazera, samolotu przeciwnika, rakiety,
bomby i pocisku z uwzglednieniem wszelkich sprzgzen. Opracowano ogdlny — uniwer-
salny model samolotu w dowolnie usytuowanym, zwigzanym sztywno z samolotem ukladem
odniesienia odpowiadajgcy przyjetym zatoZeniom systemu,

1. Ogoélny model systemu s&mulatora

Przy budowie modelu fizycznego symulacji: naprowadzania samolotu + lot samolotu
(trenaZera) + lot samolotu przeciwnika + odpalenie i lot rakiety zwalczajacej przeciwnika,
uzycie broni strzeleckiej, zalozono, Ze ruch odbywa si¢ w przestrzeni Oyxyyyzy naprowa-
dzania dowodzenia N-D zwiazanej z $cisle okre§lonym punktem na Ziemi, rys. 1+9.
W przyjetej przestrzeni porusza si¢ dowolnym ruchem sterowany automatycznie kompu-
terem samolot przeciwnika P (rys. 1) o zadanych przez instruktora wlasnosciach:
geometrycznych, acrodynamicznych, masowych, dynamicznych, bojowych i agresywnosci
w zaleznosci od decyzji kontrolera-instruktora K-I.

W przestrzeni N-D porusza si¢ samolot-trenazer S (rys. 1) sterowany przez pilota-
czlowieka. Posiada mozliwos¢ symulacji dowolnych standéw lotu: start, lot, walka, 1ado-
wanie. Pilot posiada moZliwoéé symulacji uzycia uzbrojenia pokladowego i §ledzenia
skutkéw np. odpalania rakiety samonaprowadzanej R, uzbrojenia strzeleckiego PC,
zrzutu bomb B (rys. 1).

Pokazana na rys. 1 ogélng koncepcje systemu: samolot + rakieta + przeciwnik + bom-
ba + pocisk przedstawiono na schemacie blokowym rys. 2. Na Rys. 2 przedstawiono
poszczegdlne bloki i relacje migdzy nimi: blok §— samolot trenazera, blok P — samolot
przeciwnika, blok R, — rakieta samonaprowadzana, blok B, — bomba zrzucana z samo-
lotu, blok PC, — pociski wystrzeliwane z broni strzeleckiej samolotu, blok N.D — napro-
wadzania i dowodzenia, blok K-I kontroli i instruktarzu. Linig ciagla przedstawiono
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Rys. 2. Schemat blokowy systemu symulatora z zaznaczeniem przeplywu informacji — linie kropkowane
i decyzji — linie ciagle.

zalenosct decyzyjne zachodzace w trakcie éwiczenia na symulatorze natomiast linie
z kropkami pokazuja przebiegi informacji. Strzatkami przedstawiono kierunki przebiegu
decyzji i informacji [9]. ) '
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2. Blok symulacji samolot-trenazer S

Przyjgto, Ze samolot jest sztywnym ukladem mechanicznym o szesciu stopniach swo-
body sterowanym przez pilota, czlowieka (rys. 3). Na schemacie blokowym samolotu-
trenazera S (rys. 4) ,,dynamika samolotu’ opisana jest roéwnaniami ruchu, ktére posiadaja
sktadniki sit i momentow sit pochodzace od sterowania: 6 — wychylenie dzwigni ciagu
silnika, 8y — wychylenie steru wysokosci (rys. 3 i rys. 4), 8, — wychylenie lotek (rys. 3),

/]

-

Rys. 3. Przyjete ukiady odniesienia i parametry kinematyczne samolotu — trenazera S.

dy — wychylenie steru kierunku (rys. 3), 8, — sterowanie wypuszczaniem i chowaniem
podwozia (rys. 4), 8y —klap i 8, — hamulcéw aerodynamicznych oraz ozy — zmiana
kata zaklinowania statecznika (rys. 3) [9], [10]. Pilot — cziowiek oddzialywije na symu-
lacje ruchyd samolotu poprzez wychylenie steréw &; jak réwniez przez uzycie uzbrojenja
pokfadowego, gdzie reakcja od broni wplywa na dynamike samolotu ,,blok symulacji
broni pokladowej” (rys. 4). Na dynamikg samolotu ma rowniez wplyw zmiana wysokosci
lotu powodujgca zmiang gestoéei powietrza poprzez ,,blok catkujgcy symulacji wspéirzed-
nych polozenia samolotu’, , warunki atmosferyczne i stany awaryjne” zadawane przez
kontrolera-instruktora, blok § (rys. 4), ale réwniez przez ,,blok dynamiki silnika” (rys. 4).
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Rys. 4. Schemat blokowy samolotu — trenazera § sterowanego przez pilota-czlowieka z uwzglednieniem wzajemnych sprzezet
wewngetrznych bloku i zewnetrznych.
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Otrzymana z réwnan dynamiki ruchu samolotu ,,dynamika samolotu” macierz sygna-
16w wyjsciowych (rys. 3 i rys. 4): @ — przechylenie samolotu, @ — pochylenie, ¥ — od-
chylenie, P — predkos¢ katowa przechylenia, Q — predkos¢ katowa pochylania, R — pred-
ko$¢ katowa odchylania; sktadowe predkosci postgpowej lotu: U — podiuzna, ¥ — élizgu,
JW — wznoszenia oraz T — ciagg silnikdw, ny— obrotédw zespolu turbo-sprezarkowego
stanowi macierz danych wejéciowych niezbgdnych do symulacji wskazad przyrzadéw
poktadowych ,,blok symulacji wskazan przyrzadéw pokladowych” (rys. 5), symulacji
przechylen, obciazen i batasu uktadow wykonawczych trenazera w kabinie ktérego znajduje
sie pilot przez ,,blok symulacji przechylen obcigZen i hatasu kabiny trenazera” (rys. 4)
oraz po scatkowaniu wyznaczenie potozenia samolotu w obszarze naprowadzania dowo-
dzenia N-D poprzez ,,blok catkujgcy symulacji wspélrzednych polozenia samolotu”
(rys. 4).

Bloki symulacji uzbrojenia ,,blok rakieta”, ,,blok dziatka”, ,,blok bomby” sterowane
przez pilota, ,,blok symulacji broni pokladowej” system celownikéw na podstawie infor-
macji wizvalnej i radarowej o przeciwniku P poprzez bloki ,,blok symulacji przeciwnika”
i ,,blok symulacji sygnaldw radio-radar-laser” (rys. 4). Pilot posiada w kabinie trenaZera
symulacje wizualng otoczenia ,,blok symulacji wizvalnej otoczenia” i symulacj¢ warunkdw
atmosferycznych, wplywu wysokosci lotu ,,blok symulacji warunkéw atmosferycznych
i wysokosei” oraz efekty od trafien pociskami i rakieta przeciwnika (rys. 4).

Otoczenie ma wplyw na wlasnoéci dynamiczne (rys. 4) samolotu i silnika poprzez
zmiany: oy — g¢stosci powietrza, ay — pregdkoéei diwigku, vy — lepkosei kinematycz-
nej, t; — temperatury otoczenia i ci$nienia powietrza py. Zmiany parametréw otoczenia
z wysokoscia uzyskuje si¢ po wyznaczeniu wysokosci lotu przez okreslenie wspoirzednej
Z, w nieruchomym ukladzie odniesienia zwigzanym z Ziemia (rys. 3).

Parametry wyjSciowe otrzymane z dynamiki samolotu sg parameirami wejSciowymi
dla pozostalych blokéw systemu samolot (rys. 4), systeméw symulatora (rys. 2) oraz
symulacji wskazan przyrzadéw pokladowych znajdujacych si¢ w kabinie trenaZera jak
rowniez na pulpicie kontrolera-instruktora.

Na schemacie blokowym indeksy dolne przyjgte w blokach B, R, PC oznaczajg ,,5”
bombe, rakiete, pocisk miotane z samolotu ,,trenazera” B, R,, PC; a ,,p”’ z samolotu
przeciwnika B,, R,, PC,.

3. Blok symulacji samolotu przeciwnika P

Przyjeto, ze samolot przeciwnik ,;przeciwnik’ P jest sztywnym ukiadem mechanicznym
o szeSciu stopniach swobody (rys. 5) sterowany automatycznie komputerem. Posiada
pilota automatycznego dziatajacego zgodnie z zadanymi prawami sterowania traktowa-
nymi jako wiezy nalozone na dynamikg¢ ukladu [9]. ‘

Przeciwnik P (rys. 1, rys. 2 i rys. 5) posiada zadane przez instruktora K-/ wlasnodci:
geometryczne, aerodynamiczne, masowe, dynamiczne i bojowe. Instruktor ma wplyw na
system sterowania przeciwnika P przez zmiany stalych czasowych i wspélczynnikdw
wzmocnienia w prawach sterowania oraz ograniczenia nakladane na dopuszczalne prze-
cigZenia, wspdiczynniki sity nosnej, wysokosci dopuszczalnej do podjecia manewru.

13 Mcch, Teoret. i Stos. 1—2/87
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Rys. 5. Przyjcte uklady odniesienia i parametry kinematyczne samolotu — przeciwnika P

Cel mozZe mie¢ wlasnosci celu pasywnego, po}aktywnego i aktywnego tzn.:

a) przeciwnik pasywny — latajaca tarcza, cel nie reagujacy na przcchwyceme kontynuUJc
zadany lot ustalony,

b) przeciwnik pétaktywny — samolot przeciwnika posiada pelne informacje o przechwy-
ceniu przez samolot S, locie rakiety oraz o ostrzelaniu z broni strzeleckiej PC, wykonuje
manewry ochronne przed zestrzeleniem oraz obrong pasywna,

c) przeciwnik aktywny (cel inteligentny) posiada informacje jak w przypadku przeciwnika
polaktywnego wykonuje manewry obronne przed zestrzeleniem, obrong pasywng
1 atakuje samolot przechwytujacy S (trenazer).

Samolot przeciwnika P porusza sig w przestrzeni ONxNyNzN——ryS 1 (Oyx1y121—
rys. 5) naprowadzania-dowodzenia N-D. Réwnania ruchu wyprowadzone sa w ukladze
odniesienia zwigzanym z samolotem przeciwnikiem 0,x,),z,. Sterowany jest przez auto-
matyczne wychylenie steréw: 6% — wychylenie dzwigni ciggu silnika, 82 — steru wysokosci,
6f —lotek, 0) — steru kierunku (rys. 5 i rys. 6).

Jako parametry wyjéciowe po rozwiazaniu réwnan ruchu i zwiazkéw kinematycznych
oraz uwzglednieniu predkosci dZwigku na wysokosci H otrzymano: polozenie katowe
D,,0,,¥,i predkosci katowe P,,Q,, R, (rys. 5 i 1ys. 6), predkosci liniowe U, Vi, Wy
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Rys. 6. Schemat blokowy samolotu — przeciwnika P z automatycznym sterowaniem i naprowadzaniem z uwzglednieniem wzajemnych sprzezefi wewnatrz
bloku i zewnatrznych.
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rys. 5 i rys. 6), ciag silnika T, obroty silnika »r, kat §lizgu $? kat natarcia o?, catkowita
predkosé przyrzadowa przeciwnika V§ oraz odpowiadajaca jej liczbe Ma?.

Po scalkowaniu zwigzkéw kinematycznych otrzymano x%, y§, z§ wyznaczajace poto-
zenie przeciwnika w nieruchomym ukladzie odniesienia N-D co pozwala na wyznaczenie
poloZenia przeciwnika P wzgledem samolotu trenazera S jak réwniez na symulatorze
radaru w bloku S, w bloku N-D i bloku K-I.

4. Blok symulacji rakiety R
Rakiete przyjeto jako nieodksztalcalny uklad mechaniczny o szesciu stopniach swobody

(rys. 8) poruszajaca si¢ w przestrzeni N-D opisanej nieruchomym ukladem odniesienia
Oyxyynzy na rys. 11 0,x,y,z, na rys. 7 [9].

Rys. 7. Przyjete uklady odniesienia i parametry kinematyczne rakiety R odpalanej z samolotu — trenazera
§ Iub samolotu — przeciwnika -P.

Rakieta posiada wlasnosci zalezne od jej typu i rodzaju. W ogdlnym przypadku jest
to rakieta z automatycznym systemem samonaprowadzania (blok R, rys. 8).

Réwnania ruchu zostang wyprowadzone w ukladzie odniesienia Ogxg yrZzg ZWigzanym
sztywno z rakieta (rys. 7).

Porozwigzaniuréwnan ruchu i zwigzkéw kinematycznych otrzyma si¢ : potoZenie katowe
rakiety @g, Og, ¥, predkosci katowe Pg, Qx, R, predkosci liniowe Ug, Vg, Wr (1ys.7
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Rys. 8. Schemat blokowy samonaprowadzanej rakiety R z uwzglednieniem wzajemnych sprzezen wewnatrz bloku i zewnetrznych
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i rys. 8), catkowita predkosé rakiety V§ oraz poltoZenie w nieruchomym ukfadzie odnie-
sienia N-D zwigzanym z Ziemia X, YR, ZF, co pozwala na umiejscowienie rakiety w sys-
temach symulacji radarowej blokéw S, P, N-D i K-I. - '

Model matematyczny pozwala réwniez na symulacj¢ wizualng rakiety przez pilota-
cztowieka w samolocie S.

Nalezy liczy¢ tor rakiety i symulowa¢ trafienie w przypadku osiagnigcia przez rakiety
przeciwnika S z symulacja wizualna lotu rakiety i smug oraz rejestracja parametréow od-
palania rakiety i czasu trafienia (rys. 8). '

Poprzez blok R, na samolot S oddziatywuja efekty zwiazane z odpalaniem rakiety
z samolotu S.

5. Bloki symulacji bomba B i pocisk PC

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

Rys. 9. Przyjete uklady odniesienia i parametry kinematyczne bomby B zrzucanej z samolotu — trenazera S.
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Przedstawione ukfady odniesienia rys. 9 i rys. 10 spojne z przyjetymi uktadami a wspo}-
rzedne liniowe i katowe wynikaja z sekwencji przyjetych katdw samolotowych jednolicie
dla wszystkich blokéw systemu [9]. '

Rys. 11. Przyjete uklady odniesienia i parametry kinematyczne pocisku PC wystrzeliwanego z broni
strzeleckiej i artyleryjskiej samolotu — trenazera S lub samolotu — przeciwnika P

Calkowanie réwnan ruchu wraz ze zwiazkami kinematycznymi pozwoli na wyznaczenie
poloZenia w przestrzeni bomby lub poszczegblnego pocisku co umozliwi w przypadku
pociskow zastosowanie wizualizacji smug pociskow jak rowniez efektéow dynamicznych
i akustycznych przenoszonych przez samolot S.

Parametry lotu samolotu § w momencie uzycia uzbrojenia strzeleckiego lub zrzutu
bomb beda parametrami poczatkowymi dla ruchu bomby 1 lotu pocisku.

6. Ogoélne réwnania ruchu samolotu w locie przestrzennym

Ogolne réwnania ruchu samolotu zostana wyprowadzone w ukladzie odniesienia
zwigzanym z samolotem (Oxyz) z poczatkiem ukiadu odniesienia w dowolnie przyjetym
biegunie nie bedacym ani $rodkiem masy ,,C” ani $rodkiem aerodynamicznym ,,A”
(rys. 3), przyjmujac samolotowe katy @, @, ¥ [1,2,4, 5, 6,7. 10].
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Stosujac podstawowe réownania dynamiki
— pochodnej pedu =z, (ilodci ruchu) wzglgdem czasu

on
——-—&0—'4‘9)(7!0 = F,

'— pochodnej krgtu K, (momentu ilodci ruchu) wzgledem czasu

0K,
ot

+QXK0+ V()XT[O = ?020’

[1,2,5,8,10] wyprowadzono ogdlne réwnania ruchu w postaci:

(T e -n - x
%(aaTV*) aa:r; —P(Z; =7,
%(ZI;)"'P?: - 3;; =2,
T o - n i T
e s Lt

=1L,

=M,

=N.

(1)

&

)

Q)

©)

©)

Q)

®)

Sktadowe wektoréw chwilowej predkodci liniowej ¥, 1 katowej £2 w ukladzie odniesic-

nia Oxyz zwiazanym z samolotem (rys. 3) sa nastgpujace:
— wektor chwilowej predkosei liniowej Vo (rys. 3):

Vo = iU+ jV+EW,

gdzie:
U — predko$¢ podtuzna,
V — predkosé $lizgu,.
W — predko$¢ wznoszenia,
— wektor chwilowej predkosci katowej samolotu € (rys. 3):
- R =iP+jO+kR,
przy czym:
P — katowa predkoéé przechylania,
Q — katowa predkosé pochylania,
R — katowa predkosé odchylania.

©

(10)

Po uwzglegdnieniu masy, momentéw bezwladnosci i momentéw statycznych obiektu
energia kienetyczna T* sztywnego obicktu latajacego w dowolnym ruchu przestrzennym

wyrazona w quasipredkosciach ma postaé [5, 10.]:



I > 2
T* = - (U2 + V2 Wm+ P2+ Q2+ R* ]+ PQJ,— QRJ . +

SYSTEM SYMULACIH TRENAZERA...

— PRI+ {(VR— WQ)S.+(WP—UR)S,+(QU—VP)S..

Podgstawiajac do ukladu réwnan (3) -+ (8) pochodne energii kinetycznej (11) i uwzgled-
niajgc rozniczkowanie wzgledem czasu otrzymano ukiad réwnan rozniczkowych zwyczaj-

(1)

nych:
om0 0, 0 S, =S, ||U] 0 ~R Q,
0 m 01 =5, 0 S, Vo R 0 —-p 0
6 0 m, S -5 0 74 -2 - 0
0 -S. S, L. =y =T ||P 0 -W VvV, 0 =R 0
S, 0 =S ~Jo J, —J. 4|0 W 0 —U1 R 0 —-P
. { 3
—S, *Sx' 0 ,—J.\': —J,\': J:__ _R . ~V U 0 :_Q P 0._
w0 0, 0 5, =S, ||U FXW (12)
0 m 01 =5, 0 S, vV Y
0" 0 m, S, =S, 0 w z
0 -5, S, J. —J, —J.llP} |L
S, 0 =S.—J, J, -J.11l0 M
_—S_v S.\- 0 :_J.\—: _‘]y: J:_ ,_R_ N,

Wektory sit zewnetrznych F o skladowych X, ¥, Z i momentéw sit zewnetrznych It
o skladowych L, M, N (rys. 13) dziatajacych na samolot pochodza od ciagu i momentow
giroskopowych napedu, sit grawitacyjnych samolotu i podwieszen, sil i momentéw aero-
dynamicznych: samolotu, podwieszen, spadochronu hamujgcego; reakcji uzbrojenia
strzeleckiego, ciggu startujgcych rakiet oraz sil sterujacych pochodzacych od wychylen
sterOw s3 postaci:
— wektor sil zewnetrznych:

F = Fy+ F,+ Fr+ Fp+ Fg+ Fy+ Fr+ Fy

(13)

Rys. 13. Przyjete uklady oduiesienia, sily i momeﬁty sit i ich skladowe w ukladzie zwiazanyﬂ\z samolotem
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— wektor momentéw sit zewngtrznych:
M = M, + T+ My + Dy + M+ My + My + My, (14)
gdzie: ‘
F,, M, —sily 1 momenty od sit grawitacyjnych,
F,, M, —sily i momenty od sit aerodynamicznych,
Fp, My —sily i momenty od napedu,
Fp, My — sity i momenty sit od podwieszes,
Fg, Ms —sity 1 momenty od spadochronéw hamujacych,
Fy, My —sily i momenty od reakcji uzbrojenia strzeleckiego,
Fy, M, — sity i momenty od wychylen steréw:
dy — kierunku, &z — wysokosei, 6, — lotek, 0z, — statecznika poziome-
go. ’

Po wyznaczeniu sit i momentéw sit od obciaZzen zewngtrznych (13)+(14) to znaczy
prawych stron réwnan ruchu (12) i po uwzglednieniu zwigzkéw kinematycznych i innych
zaleznodci otrzymuje si¢ uktad réwnan stanowiacych ogdélny model dynamiki sterowanego
obiektu latajacego w dowolnym ruchu przestrzennym.

7. Sily i momenty od sil grawitacji dzialajace na samolot

Sktadowe sit F, (13) i momentéw grawitacyjnych I, (14) w ukladzie Oxyz zwigzanym
z samolotem (rys. 3 i rys. 14) maja postaé [5, 6, 14]:
— skiadowe sily cigzkosci:
X9
F,=mgd,=|Y°|, (15)

Rys. 14. Przyjete uklady odniesienia zwiazane z samolotem: Oxyz — sztywno zwiazany z bryla samolotu
1Cx, .2, — grawitacyjny, zwigzany z érodkiem masy z zaznaczeniem sily cigzkosci samolotu i jej polozenia
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gdzie:
m — masa samolotu w konfiguracji gladkiej,
g — przyspieszenie ziemskie,
A, — macierz transformacji sit cigzkosci

—sin®
A, = | cosBOsin®D |, (16)
cos@cos D

— sktadowe momentu od sit cigzkosci samolotu w konfiguracji gladkiej:

X L°
S[ng= erFg =mgAgsm Ve | = M9 > (17)
zZ, N?
gdzie:
r. — wektor polozZenia Srodka masy samolotu w ukladzie zwigzanym z samolotem
(rys. 14)
r. = ixc+jyc+kzc7 (18)
Ay, — macierz transformacji momentéw od sit cigzkosci
0 cosOcos® —cos@sind
Agy, = —cos@cos® 0 —sin®@ . 19)
cos@sin® sin® 0

8. Sily i momenty sil od napedu turbinowym silnikiem
odrzutowym dzialajace na samolot

W przypadku turbinowych silnikéw odrzutowych dowolnie zabudowanych na pia-
towcu o$ obrotu watu i linia dzialania ciggu jest jednoznacznie wyznaczona dwoma katami:
pochylenia @y i odchylenia gr; oraz wektorem potozenia ¢rz (rys. 15).

Ciag silnikéw zabudowanych réwny jest:

n XT
Fr=T= D T,=|Y"|, (20)
i=1 ZT
a skfadowe ciagu i-tego silnika
N xT
T, =TiAn = | YT|, @2t
zl

gdzie macierz transformacji Ar; ma postaé:

COSPT2(COSPry;
Ar = Sin@rzn . (22)
—COSPrz;SINPry;
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Rys. 15, Uklady odniesienia samolotowy Oxyz 1 zwiazany z silnikiem Cxryrzr z zaznaczeniem wektordw
ciggu T i kretu Jror silnika oraz polozenia ry i katéw zaklinowania: pochylenia osi silnika ¢@ry
“i odchylenia osi silnika @rz

Momenty od silnika pochodzace od wektora ciggu T'i efektéw giroskopowych elemen-
téw wirnjacych (rys. 15) sa postaci:

My = rex T+M,,,, (23)
gdzie:
M, = Jrorx R,
.przy czym:
Jr — moment bezwladno$ci zespolu turbo-sprezarkowego wzgledem osi ob-
rotu,

wy — predkoéé katowa zespolu turbo-sprezarkowego silnika,
rr — wektor potozenia silnika (rys. 15) wzgledem ukladu odniesienia Oxyz
sztywno zwigzanego z samolotem

rr = ixp+jyr+kzr,
2 —wektor predkosci katowej samolotu (10) (rys. 3).



SYSTEM SYMULACII TRENAZELRA... 207

Wzor (23) mozna zapisaé w postaci:

My = 2 M = /\1 (ryy % T+ Jpi0p X £2). (24)
i=1 i=1

L

Skladowe momentéw od napedu turbinowymi silnikami odrzutowymi dzialajace na
samolot zapiszemy jako:

" - Xr1 P LT
My = Zimﬂ = 2_‘ Ty Apgui| you |+ mordzg| Q || = | M7, (25)
i=1 i=1 ZT[ R NT
Macierz transformacji Arg; dla i-tego turbinowego silnika odrzutowego ma postaé:
0 —COS Prz(Sin@ry; ~Sinpry
Argu = | COS@przSingry; 0 COSPr21COSPryy |- (26)
sin @z —COSPrz;COSQPry! 0 :

9. Sily i momenty sil aerodynamicznych samolotu

Sity i momenty sit aerodynamicznych jako dzialajace na samolot w konfiguracji gladkiej
bez podwieszen i od podwieszen zostang rozpatrzone w nastgpnej pracy.

Nalezy uprzednio wyznaczy¢é wspéiczynniki aerodynamiczne dla calego samolotu
w nastepujacej konfiguracji (rys. 16):

Rys. 16. Uklady odniesienia: samolotowy Oxyz zwiazany z biegunem 0, przeplywowy-aerodynamiczny

Axayaz, zwiazany ze §rodkiem aerodynamicznym A4, acrodynamiczny laboratoryjny Axatyaza z zaznacze-

niem polozenia $rodka 4 aerodynamicznego r, oraz zwrotdw sit i momentdéw aerodynamicznych uzyska-
nych w czasie badaf tunelowych.
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‘ozy = ozy, — kat zaklinowania statecznika poziomego,

dy = 0 — kat wychylenia steru wysokosci,
0y = 0 — kat wychylenia steru kierunku,
6y = 0 — kat wychylenia lotek.

Bezwymiarowe wspélczynniki aerodynamiczne zaleza od katéw natarcia o, §lizgu i3
liczby Ma i liczby Re:

CXa = CXa(a, .B: Ma: RC), CmXa = Can(a’ ﬂ: Ma’ RC),
CYn = CYa(O:’ ﬂ: Ma’ Re)) CmYa = CmYa(a7 ,B: Ma, Re)’
CZa = CZa(a: .B: Ma’ Re)’ CmZn = ‘CmZa(a’ .B; Ma’ RC)

W locie ustalonym sily aerodynamiczne i momenty od sit aerodynamicznych w ogol-
nym przypadku gdy biegun redukcji sit i momentoéw aerodynamicznych 4 nie pokrywa sie
z poczatkiem ukladu odniesienia 0O (rys. 16) majg postaé:

— sily aerodynamiczne

Xfl
Fo=F4+F,n =Y, 7
. Z,
— momenty sit aerodynamicznych
. Lll
My = r X F gt M+ Mg = | MY, (28)
Nll

gdzie wektor potoZenia érodka aerodynamicznego 4 wzgledem poczatku uktadu odniesie-
nia 0 uktadu Oxyz (rys. 16) jest:
rA=ixA+ij+kZA. (29)
Sktadowe sit i momentéw aerodynamicznych uzyskane w laboratoryjnym uktadzie pred-
kodciowym Ax,, ya, z, (rys. 16) wyrazaja si¢ zaleznodciami:
— op6r aerodynamiczny
1

-PXa = 7QSV% CXa(a) ,B)’ (30)
— sita boczna
1
PYa = 7 QSV(z)CYa((x: ﬂ)’ (31)
— sila noéna
1
‘PZﬂ = 7 QSV% CZn(a’ ,B) s (32)
— moment przechylajacy
1 .
My, = 5 0SV3cCoxa(t, ), (33

— moment pochylajacy

My, = % oSV §cCpya(a, ), ‘ G4
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_— moment odchylajacy

1
Mza = - 0SV5¢Crzla B), )

gdzie:
S — powierzchnia odniesienia,
¢ — $rednia cigciwa aerodynamiczna plata,
p — gesto§¢ powietrza na danej wysokosci,
przy czym

7z 4,256
_ 1

dla h=—2Z; < 11000 m,
00 — gesto§é na poziomie morza,
Z,, i — mierzone od poziomu morza.
Skiadowe sit aerodynamicznych samolotu w ukladzie odniesienia Oxyz sa nastepujace:

I Cxa 0 Xo O P Xe
Fo= 50SVid, | Cu|+| Y 0 Yello| =72, (37
Cza 0 Z,0 JIR A
gdzie:
Xg, Yp, Yr, Zo — pochodne aerodynamiczne sit X%, Y?, Z° wzgledem predkosct
katowych P,Q, R [1,2,3,4,5,6,7,10],
przy czym macierz transformacji A, ma postaé:

—cosfcosee ~sinfcosa  sina
A4, =| —sinp cosfB 0 . (38)
—cosfisina —sinfsine  —cosa
Sktadowe momentoéw sit aerodynamicznych samolotu w ukladzie odniesienia Oxyz
(28) w zapisie macierzowym majg postaé:

1 0 -z, Va Cxa
M, = ~2——9SV§ z, 0 —x,4(d4.]Cy|+
~Y4 X4 0 Cya

: Crxa Ly 0 Lp|[P [ L=
+50SV3cds| Cuva | +]|0 Mo O[]0 =M
Cnzal INe 0 NzJIR Ne

przy czym x4, ¥4, 24 sktadowe wektora potozenia bieguna 4 wzgledem 0 w uktadzie od-
niesienia Oxyz (29) (rys. 16) a Lp, Ly, Mgy, Np, Ng, My, pochodne aerodynamiczne skia-
dowych momentéw L¢, M*, N°wzgledem katowych predkosci samolotu P, O, R i zmian
predkosci wznoszenia W [1,2, 3, 4, 5, 7, 10].

Predkosci  oplywu przy pogodzie bezwietrznej réwne sa co do kierunku i wartosci
predkosci ruchu samolotu:
— predkosé lotu

(39

VEi=U*+V24 W2, (40)

I4 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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— kat natarcia

R
i

w

—_— . 4
arcig - Q)
— kat slizgu

™
Ii

vV .
arctg v 42)

10. Ogélny model matematyczny samolotu w konfiguracji gladkiej

Po wprowadzeniu w prawe strony rownan (12) sit { momentdw sit pochodzgcych od:
sit cigzkodei (15) i (17), napedu (20) i (25), sit i momentdw aerodynamicznych (37) i (39)
oraz uwzglednieniu (36) otrzymano ukfad réwnan ruchu samolotu o konfiguracji gladkiej
w locie przestrzennym.

Do réwnan ruchu nalezy dolaczy¢ zaleznosci (40), (41) i (42) oraz nastgpujace zwiazki
kinematyczne:
— sktadowe predkosci katowej samolotu:
(& ] [P ‘
o |= 432, CH)
L9 R

" — skladowe predkosci liniowej samolotu:
EX U
=47V, (44)
_21 i | W

gdzie macierze transformacji maja postaé:
— macierz transformacji predkosci katowych

1 sin®@tgl® cosDtgld
Azt =10 cos® ~sin®@ |,
0 sin®@secH cosPsect

— macierz fransformacji predkosci liniowych

[ cos@cos ¥ cosWsin@sind+ sin@sin¥+

—cosPsin¥ +sin®cosPcos¥
Ay' =] cos@sin¥ sin¥Wsin@sin®+ sin@cos Dsin¥ +
+cosPcos® —cos¥sin®
—sin@ sin@cos® cosDcos®

W przypadku sterowanego samolotu klasycznego w konfiguracji gladkiej. posiadajacego
ptaszczyzny Oxyz symetrii aerodynamicznej, geometrycznej i masowej oraz jeden turbinowy
silnik odrzutowy znajdujacy si¢ w plaszczyznie symetrii samolotu w ukladzie odniesienia
Oxyz zwigzanym z samolotem, ktérego poczatek znajduje si¢ w §rodku masy tzn.:

Ye=Ye=2.=0; Si=8,=8=0; Jyz=Jy=0.
yr=0; @rz=0, y,=0, '
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Fy = Fp = Fs = Fy = 0;
EIRR=EU?B=EIRS=9:RU=0.

— roéwnania ruchu samolotu maja postaé:

"m0 0 "‘Q] -0 -R Q! -
0O0m 0 0 V R 0 —pi 0
00 m W+—Q P 0!
00 0 | Jx 0 —Jul||l? 0 —-W V¥, 0 ~R mQ
00 —-My1 0 J, 0 ||& w 0 -Ui R 0 —P
00 0 ,—J0 J|JNR11L-v U o0,-0 P 0]
'm0 0 : vl T -mgsine
0 m 0 0 Vv mgcosBsin D
00 m: w mgcos®cos D
-------------- = +
L Jx 0 = I P
0 1+ 0 Jm 0 0
L :"sz 0 Jz JLR | | -
Tscospry B
0
—Tssingry
+ : +
—JrwrQsingry
Ts(xySin @ry -+ 2p€O8 Pry) +Jrwr(Psin gry+ Rcos pry)
| —JrwrQcospry |

! |

—5 pSVE(CyacosBeosa+ Cy,sinfecosa—Cysina)+Xq - O

%QSV3(~CXasinﬁ+ CraC08B)+ Yo P+ Yx R+ Ys, by

— —;— oSV 3(Cxacosfisina+ Cy,sinfsina+ Cyco8a)+Zo0+
~Z5,,0z0+2Zs,0n

- ;— 0SV3[z4(— Cxasin 8+ Cy,c08 ) + ¢(CpxaCOS fcos a0+
+ Cryasinfcosa— Cpzosina)]+Lp P+ Lg R+ Ly, 0.+ Ly, 6y

ffI[ 0SVE[—z4(Cxacosfcosa+ Cy,sin feoso— Cz,sine)+
+x 4(Cy 08 Bsin a+ Cy,sin fsina+ Cz,c05 ) + c(— Cpg,Sin f +
+ CruyaCos DI+ MoQ+ My, 821+ M, 0n

—;— SV 3[x 4(— Cxasinf+ Cyqcos f) — ¢(Crxacos fsina+

-+ Cpyasin Bsina+ C,, 2,08 0)] + Np P+ Ng R+ Ny, 6y +Nj, 6.,

43)
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— réwnania obrotow silnika
Mppax — 1
nr = K;(Ma, o, h, V, T}) 5 ° 8r, (46)

— réwnania ciggu silnika
Tmnx el
T = K,(Ma, h, 8y, 87) ~25—"np, 7

Nyax— Mo

— predko$é¢ katowa obrotéw zespolu turbo-sprezarkowego

wr = 20T (49)
— zwigzki kinematyczne predkodci katowych
O = Qcos®—Rsin P, (49)
& = P+Qsin®@tg@+ Reos Ptgh, (50
g (Qsin®+ RcosP)secd, (51)

— zwiazki kinematyczne predkoscei liniowych w ukladzie odniesienia zwigzanym z ziemia

X, = Ucos@cos¥ +V(sinPsin@cos ¥ —cos Psin )+

+ W(cosPsin@cos ¥ +sin Psin V), (52)
J1 = UcosOsin¥ + V(sin @sinOsin ¥ +cos Pcos ) +
+ W(cos Psin@sin ¥ —sin Pcos P), (53)
z, = ~Usin® +Vsin®cos®+ WcosDcosh (59
— wysokoé¢ lotu
h= -2, (5%
— predkosé postgpowa samolotu ‘
V= U+Vi+ W2, (36)
— kat natarcia
o = arctg %, 7D
— kat §lizgu
g = arcsinVLo, &)
— gesto$¢ powietrza A< 11000m.
(4256 .
o= 90(1+W‘00) . (59)

Przedstawiony model matematyczny stanowi fragment schematu blokowego ,,samolotu
S” (rys. 4) i mozna przedstawi¢ go na schemacie blokowym (rys. 17).
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W dalszych pracach zostang przedstawione modele matematyczne sit pochodzace od
sterowania Fs i M,, rakiet odpalanych z samolotu Fgr, My i spadochronéw hamujacych
Fs i P

Przedstawiony model pozwala na pelna analiz¢ wlasnoéci dynamicznych i symulacji
dowolnego obicktu latajacego.

X4
Z, 1

XYy 2 A
X ———t
Axy| Ayy |AzZ :
o 1| By |82 X 7 3
AB ) L -8
ay , AY " ———= Y
W > AP P l—="
I
6 < 2 ba Q F—=r
d Gy - s AV v }@—sﬂ
z [ 1 = AU U
= <« X u \ Vi
w OLH z v AW o® o
- W Vo
N — > T W
(&) [=] nr n e ————
o nr _ @ Ma
- athed L]
o 61
O
ty DYNAMIKA
2: ‘ SILNIKA
ay

Rys. 17. Schemat blokowy modelu matematycznego samolotu — trenazera S z zaznaczeniem parametrow
kinematycznych otrzymywanych z rozwigzan
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Peziome

CHUCTEMA CHMVYILALIMM MMUTATOPA [OJIETA, HABEINEHUSI U BOB,U,YIHHOi‘O
CPAXEHUST CAMOJIETA

B craThe IPCACTABIEHE 0BlYI0 KOHUENIMIO HMUTATOPA IONET camontTa, Goprby ¢ HasemHolt nenblo,
TIONL3OBAHHE MNYNEMETHO ~— NYLUEUHBIM BOOPYXKEHHEM, DaKETHOTO OPY)KHMs M aBuabomBaMd a Taioie
BO3/TYIUHOE CPBKEHKC C AXTHBHBIM NPOTHBHHKOM. JIMA TaK NPHHATON MOJeM KOHHENIMK paspaboTano
G110 — cXeMmy MMHTATOPAR IIONETA CaMONETa, caMoJIETa NPOTHBHMKA, PaKeTbl, GomBbl i CHapaja ¢ npu-
MEHEHHEM CONpsKEHUH. Bhiseneuo obLIYI0 YHHBEPCANBIIYIO MATEMaTHUECKYI0 MOAETbL CAMONETA B CHC-
TeME KOOPANNAT JKECTKO CBSI3AHBIX C CAMOJIETOM.

Summary

THE SYSTEM OF AIRPLANE FLIGHT SIMULATION FOR HOMING AND AIR 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
coordmate system connected with the plane, according to initial assumptions of the systen.

Préca wplynefa do Redakcji 6 litego 1986 roku.
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W pracy przedstawiono suboptymalne rozwigzanie problemu sterowania growego
w procesie naprowadzania samolotu na samolot-cel przy pomocy metody gier elementar-
nych. Dla przyjetego modelu systemu growego w plaszczyznie podiuznej podano warunki
konieczne istnienia sterowan optymalnych dla obu samolotéw graczy. Przeprowadzono
symulacje cyfrowg rozwazanego procesu growego w oparciu o zaproponowany algorytm
suboptymalnego rozwigzania problemu wykorzystujacego dekompozycjg danej gry na
gry elementarne. Uzyskane wyniki uzasadniajg celowosé zastosowania wspomnianej metody
w przypadku gier poscigowych ze wzgledu na znaczne uproszczenie, w poréwnaniu z me-
todami klasycznymi, rozwigzania numerycznego problemu dwugranicznego. -

1. Wprowadzenie

Problemy walki powietrznej w kategoriach sterowania growego rozwazane byly m.in.
w pracach {2] i [3]. Stanowig one jedne z nielicznych opracowad z dziedziny zastosowar
teorii gier w technice lotniczej. Jednym z istotnych elementéw walki powietrznej jest proces
naprowadzania samolotu na cel w sensie zblizenia si¢ do atakowanego obiektu latajacego
(najczgéciej jest nim samolot przeciwnika) na odlegloéé skutecznego razenia. Proces ten
staje si¢ coraz bardziej skomplikowany ze wzgledu na zwickszajaca si¢ manewrowo$é
celow powietrznych i skuteczno$é odpierania przez nie atakow strony przeciwnej. W zwigzku
z powyzszym celowe staje sig ciagle zwigkszanie efektywnoéci poscigu za celem poprzez
zapewnienie takiego sterowania ruchem samolotu atakujgcego, aby nie tylko zblizy¢ sig
do celu na zaloZong odlegiosé, ale réwniez dokonac tego w minimalnym czasie.

W niniejszej pracy autor proponuje potraktowaé proces naprowadzania w kategoriach
sterowania growego, w ktérym jedna ze stron jest samolot atakujacy (strona A4), a druga
ze stron jest samolot-cel (strona B). Takie podejicie zastosowano rowniez w pracach
[l rozdz. 8], [2] i [3]. Ogblny schemat blokowy takiego systemu growego pokazano na
rysunku 1.
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Rys. 1. Ogdlny schemat blokowy systemu growego procesu naprowadzania samolotu na cel, Obja$nienia

do rysunku: PUP — pokiadowe uklady pomiarowe; RSP — radiolokacyjne stacje pokiadowe; RSN —

radiolokacyjne stacje naziemne; UWP — uklad wyliczania pozycji wzglednej; UWSS — ukiad wyliczania
sygnalow sterujacych; UFSS — ukfad formowania sygnaléw sterujacych

Gléwnym celem pracy bylo okreSleniec suboptymalnych strategii dla obu samolotéw
graczy przy przyjetym modelu matematycznego systemu growego. Aby osiggnaé wspo-
mniany cel przy pomocy maszyny cyfrowej zaproponowano metode gier elementar-
nych, ktéra pozwala na znaczne uproszczenie procesu obliczeniowego w stosunku do
klasycznych metod optymalizacji stosowanych w tego typu zagadnieniach. Idea metody
opiera si¢ na ponizegj podanej definicji gry elementarnej i zaloZeniu o suboptymalnosci
sterowarn.

Definicja:

Grg elementarng Gy danej N-osobowej dynamicznej gry wieloetapowej G nazywamy takg
gre, ktorej przebieg i czasokres odpowiadaja k-temu etapowi gry G.

Zalozenie: :

Dla kazdej N-osobowej gry poscigowej z addytywnym wskaznikiem jakosci spetniony jest
nastepujgcy warunek:

K
2 minJi— min J*< 4§, i=1,..,N
k=1 ui...u,’f wtooa

gdzie:

0 — zatozona maksymalna warto$é réZnicy miedzy suma suboptymalnych wskaZni-
kow jakosci dla poszczegolnych gier elementarnych a optymalnym wskaznikiem
jakosci dla calej gry,

Ji — warto$¢ wskaznika jakoici i-tego gracza odpowiadajgca k-tej grze elemen-
tarnej,

J' — warto$¢ wskaznika jakodci i-tego gracza dla calej gry.
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W picrwszej czgSci pracy podano zaloZenia oraz model ruchu podiuznego dwéch
samolotow we wzglednym ukladzie odniesienia zwigzanym z samolotem atakujacym.
W dalszej czgsei pracy sformutowano problem optymalizacji dla danego modelu gry
poscigowej 1 w oparciu o zasadg maksimum Pontriagina podano zestaw réwnan okresla-
jacych warunki konieczne istnienia sterowan optymalnych dla obu samolotéw-graczy.
W nastepnym rodziale ciggly model systemu growego przedstawiono w postaci dyskretnej
oraz podano algorytm suboptymalnego rozwiazania gry poscigowej dla danego procesu
naprowadzania oparty na metodzie gier elementarnych. Wyniki badan symulacyjnych
przedstawiono w postaci przebiegdw funkcji odleglosci miedzy samolotami oraz trajektorii
poécigowych na plaszczyznie (x, z) odpowiadajacych réznym parametrom modelu gro-
wego.

Na podstawie otrzymanych rezultatéw sformulowano szereg wnioskéw, ktére uza-
sadniajg celowo$¢ zastosowania zaproponowanej metody w tego typu zagadnieniach.

2. Zalozenia i model systemu growego

Rozwazmy proces naprowadzania samolotu na samolot-cel potraktowany jako klasycz-
ny przykiad gry poscigowej, w ktdrej celem ma by¢ osiagni¢ceie uprzednio zadanej odlegtosci
miedzy samolotami (np. promienia skutecznego razenia R;). Proces sterowany obejmuje
tutaj zaréwno sterowanie ruchem samolotu naprowadzanego jak i samolotu-celu. Aby
okresli¢ model matematyczny procesu growego przyjeto nastepujace zalozenia wstgpne:
1. Samoloty potraktowano jako ciala sztywne poruszajace si¢ w przestrzeni inercjalnej.
2. Ruch samolotéw odbywa sig tylko w plaszczyZnie podiuznej.

3. Predkosci obu samolotéw przyjeto jako stale rdwne odpowiednio v, dla samolotu napro-
wadzonego i v, dla samolotu-celu.

4. Pominieto zmiany kata natarcia obu samolotéw (& = 0).

5. Sterowanie ruchem podiuznym samolotéw realizowane jest tylko za po$rednictwem
"wychylen steréw wysokoscl.

6. O§ obrotu samolotu jest jego gléwna osia bezwladnosci.

7. W ruchu pochylajacym uwzgledniono jedynic momenty sterujgce i momenty thumigce.

8. Moment pochylajacy pochodzacy od sit aerodynamicznych na sterze wysokosci jest
proporcjonalny do wychylenia powierzchni sterowej, przy czym wspdtczynnik propor-
cjonalnosci zachowuje stalg warto$§é podczas procesu growego (wspoiczynniki aerody-
namiczne momentdw oraz wiasnosci geometryczne i masowe samolotdw pozostaja
niezmienne podczas gry). -

Réwnania ruchu podluznego samolotéw w inercjalnym ukladzie odniesienia Ox, 4z
zwiazanym z pewnym wyréznionym punktem na kuli ziemskiej maja postaé (ze wzgledu
na niewielki obszar dziafania nie uwzgledniono kulistoéci Ziemi):

samolot naprowadzany‘ samolot-cel
strona A4 | strona B
X, = 0,080, X, = v,c086,

Z, = —v,sin@, z, = —9,8in0,

@n = kgun_kz)én ‘ @.c ki‘uc—k?@-c (1)
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gdzie:

Xu> Zn — WspOlrzedne poloZenia §.¢. samolotu naprowadzapego w ukladzie Oxg gz,

Xy Z. — WSpOlrzedne §.¢. samolotu-celu w ukladzie 0x4y02,

0,, 0, — kat toru lotu odpowiednio samolotu naprowadzanego i samolotu-celu,

k3, k? — wspdlczynniki efektywnosci sterowania odpowiednio samolotu naprowadza-
nego % samolotu-celuy,

k2, k¢ — wspolczynniki thumienia aerodynamicznego odpowiednio samolotu napro-
wadzanego i samolotu-celu,

u,, u, — wychylenia steréw wysokosci odpowiednio samolotu naprowadzanego i samo-

lotu-celu.

7y

Rys. 2. Wzgledny uklad wspdlrzednych zwiazany z samolotem naprowadzanym

W celu zredukowania liczby réwnatt w modelu (1) wprowadzono wzgledny ukiad
wspotrzednych Oxyz zwiazany z wektorem predkodei samolotu atakujacego (patrz rys. 2).
W ukladzie przedstawionym na rysunku 2 réwnania (1) przyjma nastepujaca postac
(zalozono, Ze poczatkowe wartosci predkosci katowych pochylania obu samolotéw sa
réwne zeru, a wiec 6 = .0 = ()

!

x(1) =‘-—'U,,-I-'UCCOS(@C(t)~@,,(t))—z(t)[kg fu,,(t)dt-}-

a

—k2(0,()-63)].
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t

2(1) = ~2,sin (O.() O, ()) +x(O[K2 [ u, ()t +

0

— k2 (0,(1)-03)]. @)

Ou(1) = kb [ u,(t)di— k2 (9,(0)~ O3).
0

4
O.(1) = k! [ u(e)di— k¢ (1)~ 0%).
0
Model (2) posiada postac¢ réwnan stanu, dla ktérego wektor stanu i wektor sterowan
maja postac:
x=(x,2,0,,0); u= (u,u). (3)
Celem sterowania growego jest osiagnigcie odlegloéci migdzy samolotami réwnej zada-
nemu promieniowi skutecznego raZenmia R, czyli:

A= {x: x*+z* € R}},

a jego brzeg stanowi okrag o promieniu R, i srodku zwiazanym ze §.¢. samolotu napro-
wadzanego.
Jako kryterium jakos$ci sterowania growego przyjgto minimalizacj¢ czasu potrzebnego
na osiggnigcie powierzchni docelowej d4, czyh

T T

Jp = minmaxf dt; J.= maxmin | dt 4)
(4] 0

ll' "C II‘. uy,

Jezeli proces growy posiada punkt siodiowy, to warto$¢ gry bedzie rowna wartosci wskaz-
nika jakosci odpowiadajacej optymalnym strategiom obu samolotdw-graczy i, =
= Qn(x: t) i i\‘c = :}\’c(x: t)
Ograniczenia na zmienne sterujace wynikaja z ograniczonych wychylen powierzchni
sterowych i przy zatoZeniu symetrii ich ruchéw moga by¢ zapisane w postaci:
[al € thymaxs  |tte] < Uemars ()
gdzie:
Upmax> Uemax — Maksymalne wychylenie steru wysokosci odpowiednio dla samo-
lotu naprowadzanego i samolotu-celu

3. Optymalizacja procesu growego

Dla sformutowanego w poprzednim rozdziale problemu optymalizacji gry poscigowej
funkcja Hamiltonianu bedzie miata postaé [4]:

t

H = py(t)] —eatvecos (0,(0)~0,(0)) ~=(1)|k | () dt +

0

— k2 (0,(1)-0%))| +p2(1)] —zesin (0.(1) +
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!

—0,))+x()(k [ (1)t~ kg (O,(0) + ©)

0

—03))]+ps(0)[ke / (1) di — k2 (9,(1) ~ 03)] +

+pa()| K [ () dt—k2 (0.()~05)] +1.

0

Po odpowiednim przeksztalceniu Hamiltonianu (6) otrzymano:

H = Hy(x, p)+K [ () (p2()x() =i (1) 2() +ps (1) )t +

+kipa(t) [ uc(t)t, ™
0

gdzie
H,(x, p) — cze§¢ Hamiltonianu niezalezna od wektora sterujacego u

P = (p1, P2, P3, ps) — wektor sprzezonych zmiennych stanu,

Z zasady maksimum Pontriagina, ograniczen (5) oraz postaci Hamiltonianu (7)
wynika, ze na podstawie tw. 2 [1, str. 349] sterowania optymalne (jeZeli istnieja) beda
mialy postaé:

ﬁn = unmangn(pl(t)z(t)—_p2(t)x(t)_P3(t))s
ac = UcmaxSEOPa(1).
Réwnania sprzgzone i warunki brzegowe dla rozwazanego problemu growego przyjmg
postaé: [4] : :

®)

p2() = —p2(OKE [ w1t +p, (02 (,(6)— O3],
0

p2(t) = ps ) [ () dr—p (1)K (O,(1)-03)],
0

pa(t) = —vpy(1)sin (O.(t) —0,(1) )+ p2 (1) cos (O.(1) — €,(1)] +
— (D) 2() kg +x() p2 (k2 +ps () k2, '
Pa(t) = v[py(1)sin(O.(t) — O, (1) )+ p2 (1) cos (O.(1) + ©)
—0,(1))]+pa(1)kg,
x(0) = xo; py(T) = 2dx(T),
z(0) = zo:  po(T) = 2dz(T),
0,0) = 0%;  pa(T) = pa(T) = 0,
0.(0) = 03;  H(p(T), X(T), in(T), il.(T),d) = 0.
gdzie:
d — zmienna pomocnicza
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W procesie sterowania growego zalozono, Ze wszystkie zmienne stanu sa mierzalne
(posrednio lub bezposrednio) bez zakiécen oraz sterowanie przekaZnikowe typu (8) jest

realizowalne.

4. Rozwigzanie numeryczne problemn growego metoda gier elementarnych

Ciagty model procesu naprowadzania samolotu na samolot-cel w plaszczyznie podtuz-
nej (2), (8), (9) sprowadzono do postaci dyskretnej (d¢ — At). Model dyskretny opisany

jest nastgpujacymi zaleznosciami:

X = x_y +AR, )
z, = g+ AL, (4)

Of = O (+41f2., ()
Of = O, +4t5E, ()
réwnania sprzgzone {p; .1 = pi+Ath(-) i=1,..4

réwnania stanu k=1,...,K

x(0) = xo p1,x = 2dxg
z2(0) = zo py,x = 2dzy
warunki brzegowe {0,(0) = O} p; x = pa.x =0
0.0) = 05 p1,xfg(*)+p2, g fR( )+
+P3, kSR ) +pa xR )+1 =0

A

) urp = S 1 Zp—1— 1 X1 — -

sterowania optymalne!fz winax SEN(Py k-1 21 P2,k—1Xk—1 —P3,5-1)
\u = UsmaxSBN P4, k-1

gdzie:

k
f;cl—l(') = —'Un+‘7v'c005(@:—1 —@f—l)—kgzk—LAtzu?-l +
i:l
+k?2’k—1(@2—1—@5),
k
SEA() = =0 Sin(@f- 1 —Of )+ K%y At D)l +
i=1

- knmxk—l(@:—l -8'6)’

k
Fa () = KAt D) wi_ —k#(Of-,~0%),

ie=1

k
Fa(e) = KAt ) ug_ —k2(05-,—65),

i=1

k
() = pa kAt )] wl~ps k2(63~03),
i=1

k
B (-) = —py k84t ) li4py, ke (OF—63),
i=1

() = v.[py,xSIn(OF—OF) +p1,x cos(Of — O]+ ki (zipy 1+
“xkpz.t—'Ps.k),
() = —v.lpy,SIn(@5~OF) +pa, ,c0s (O~ O]~ k& pa,x

(10.1)

(10.2)

(10.3)

(10.4)

(10.5)
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At — staly krok dyskretyzacji modelu ciggtego.

Zbiér zaleznoéci (10) sprowadza si¢ do znanego problemu dwugranicznego, ktéry
moze byé rozwigzany przy pomocy jednej z klasycznych metod iteracyjnych {4] (metoda
najszybszego spadku, quasilinearyzacji itp.). Wspomniane metody wymagaja jednak
bardzo duzego nakladu obliczen i nie zawsze dajg pozytywne rezultaty (rozbiezno$é procesy
iteracyjnego, niewlaéciwy dob6r warunkéw startowych procedury itp.).

W celu znacznego uproszczenia rozwigzania numerycznego problemu dwugranicznego
wystgpujacego w rozwazanej klasie probleméw growych, zaproponowano metode gier
elementarnych. Zgodnie z definicja gry elementarnej, podang na poczatku pracy, proces
growy traktujemy jako uporzadkowany ciag gier, ktérych czas trwania kazdej z nich
odpowiada pojedyfczemu krokowi dyskretyzacji 4t lub jego wielokrotnosci, czyli At,, =
= LAt. Czas trwania gry T, przyjety jako globalny wskaznik jakosci dla rozwazanej gry
poscigowej, poddano odpowiedniej modyfikacji przyjmujac w proponowanej metodzu:
réwnowazny mu wskaZnik k-tej gry elementarnej Jx w postac1

L(x(T)) =VxE+22, k=1,.K : a0
Powyzszy wskaznik reprezentuje funkcje kosztu koncowego, ktéra okresla odlegloss
samolotu naprowadzanego od samolotu-celu w koncu A-tej gry elementarnej. Warunki
brzegowe dla k-tej gry elementarnej przyjmg postac:
X(Ty-y) = Xy 2T = %k_ ’
k

2(Ty-1) =z i

OTiey) =0Op_;  PoTh) = %’;—,
O.(Ti-y) = O5_1;  ps(T) = pa(T) =0, (12

pdzie: k =1, ... K, Ty = kAt,, Dk = )/xfz—}-z2
Pozostale rownania modelu growego (10) pozostaja bez zmian. PoniZej podano opis
algorytmu, ktéry postuzyt m.in, do wyznaczenia sterowan suboptymalnych i odpowiada-
jacych im trajektorii po$cigowych metodg gier elementarnych.
Opis algorytmu (dla 4t,, = 4¢):
1. Podstawienie k = | oraz it = 1.
2. Wezytanie kroku dyskretyzacji 4/, maksymalnego czasu trwania gry T,,,,,x oraz sku-
tecznego promienia raZenia R,.
3. Wezytanie poczatkowych wartosci zmiennych stanu xx_; = Xo, Zk—; = Zo, O, =04,
0%, = O oraz zalozonych wartosci zmiennych sterujacych uf = o} i uf = uf.
4. Obliczenie wartosci zmiennych stanu x, z;, @ i ©f na koncu k-tej gry elementarnej
(wg. 10.1).
5. Obliczenie aktualnego czasu trwania procesu growego ¢t = kdt,, -
6. Sprawdzenie czy Dy = |/xk+zk < R, lub f > T,,.? Jezeli tak to skok do pktu Il
Jezeli nie to przejécie do nastgpnego etapu.
7. Obliczenie wektora stanu sprzezonego p. na kofcu k-tej gry elementarnej wg (12).
8. Obliczenie wektora stanu sprzgzonego Pr-y na poczatku k-tej gry elementarnej wg.
(10.2).
9. Obliczenie suboptymalnych sterowan up 14 zgodnie z (10. 4)
10. Sprawdzenie czy uf = uf i uf = ug
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Jezeli nie to: Jezeli tak to:

a) uf = Uy 1 up = 1 a) wydruk warto$ci x, z,, OF, 6
b) it = it+1 Dy, g, i}

c) powrdt do pktu 4. b)k=k+1, it=1

¢) powrot do pktu 4,
11. Zakonczenie eksperymentu symulacyjnego.

Podczas badan symulacyjnych przeanalizowano proces naprowadzania growego dla
roznych wartosci stosunku predkosci samolotéw § = v, /v.(v, = 300 m/s) poczatkowych
wartoéci wzglednego kata toru @y = O5—-O§(0y = 0) oraz czaséw trwania gry elemen-
tarnej Aty
Przyjeto nastepujace warunki poczatkowe:

a) dla zmiennego f i Atg: xo = 1200 m, zo = ~100 m, O = —=/4, @} = 0.
b) dla zmiennego @y: xo = 1200 m, z, = 100 m, @f = 0.
We wszystkich przypadkach przyjeto ten sam zbidr celu 4 = {x:x?422 < 1000 m} t¢
sam'q warto$¢ maksymalnego wychylenia steru wysoko$ci tymes = Uomx = 0.5 rd oraz
te sama zalezno§¢ na wspdlczynniki efektywnosci sterowania i thumienia aerodynamiczne-
go wg [5]. Na rysunkach 3 + 6 przedstawiono wybrane trajektorie poscigowe oraz przebiegi
funkcji odlegtosci migdzy samolotami uzyskane w wyniku eksperymentéw symulacyjnych.
Otrzymane wyniki pozwolily na sformutowanie szeregu wnioskéw, z ktorych najwazniejsze
zostaly wymienione ponizej:
1. Wnioski dla zmiennego (8 = 1,2; 1,5; 2);
a) trajektorie poscigowe na plaszczyinie (x,z) charakteryzuja si¢ nieregularnymi
oscylacjami woko? osi x, ktérych czgstotliwo$¢ i thumienie maleja wraz ze wzrostem B,
b) odchylenie trajektorii od osi x nie przekracza wartoéci {4z| = 6 m po czasie ¢ row-
nym: 0,75 s dla $=12; 08 s dla f=1,510,76 s dla § = 2,
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Rys. 3. Przebieg funkcji odleglodci migdzy samolo- Rys. 4. Suboptymalne trajektorie poscigowe na
tami D(t) dla rézoych wartodci: a) B = 1,2; plaszczyznie (x, z) dla réznych wartoci: a) § = 1,2;
B)B=15¢c)f=2 by f=15c)f=2
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¢) czas osiagnigcia celu gry 7T maleje wraz ze wzrostem f i wynosi odpowiednio: 3,25 s
dla p=1,2; 1,77sdla g =151 1,21 s dla § =2,

d) za wyjatkiem poczatkowej fazy gry odlegio$¢ migdzy samolotami zmienia si¢ w spos6b
liniowy a szybko$¢ jej zmian jest tym wicksza im wigksza jest warto$¢ B, i tak:
D(t) = 50 m/s dla #=1,2; D(t) = 100 m/s dla f = 1,5 i D(t) = 180 m/s dla
g =2

3
2. Wnioski dla zmiennego @0(@0 =T AP

%)

a) czestotliwo§¢ oscylacji trajektorii poscigowych wokoét osi x zalezy od wartoscei po-
czatkowej wzglednego kata toru i jest tym wigksza im mniejsze jest jego odchylenie
od poczatkowej wartoéci wzglgdnego kata poloZenia celu &% gdzie 0% =
= arctg(—zo/Xo),

b) czas osiggniecia celu T jest tym wigkszy im mniejsze jest poczatkowe odchylenie
A0, = O, —OF wartosci wzglednego kata toru od kierunku optymalnej ucieczki
wyznaczonego przez kat @3, 1 tak: dla 40, = 2,439 (6, = 3n/4) T = 0,52 s; dla
460, = 0,702 (O = —n/4) T = 1,86 s i dla 40, = 0,083 (O, = 0) T = 2,05 s,

¢) odlegloéé miedzy samolotami w procesie naprowadzania zmienia si¢ w przyblizeniu
w sposéb lintowy (najwigksze odchylenie od liniowoéct ma miejsce w przypadku
@, = 3n/4), a szybko$¢ tych zmian jest zalezna od wartosci 46, i tak: dla 40, =

= 2,439 ﬁ(t) = 400 m/s; dla 40, = 0,702 D(t) =120 m/s i dla 40, = 0,083
D(t) = 100 m/s.
3. Wnioski dla zmiennego A¢,.(4t,, = 0,01 5,0,03 5, 0,06510,1 5);
a) wraz ze wzrostem dlugosci przedzialu gry elementarnej wzrasta amplituda niere-
gularnych oscylacji trajektorii poscigowych wokél osi x, co jest rownoznaczne ze
wzrostem odchylenia celu od linii celowania w momencie osiagnigcia odlegtosci R,,
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Rys. 5. Suboptymalne trajektorie poscigowe na Rys. 6. Suboptymalne trajektorie podcigowe na
plaszczyznie (x,z) dla roéznych wartoci ©o:  plaszczyznie (x, z) réinych wartofci dty.:
a) Og = —7/4 b) Oy = 0 ¢) Oy = 3%/4 a) Atge = 0,01 5; b) Atye = 0,03 5; ¢) Aty = 0,065
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b) jednoznaczne zwigkszenie 4¢,. w procesie sterowania obu stron,, pomaga” samolo-
towi atakujacemu w szybszym osiagnieciu skutecznego promienia razenia kosztem
naprowadzania celu na lini¢ celowania, i tak: dla A¢,, = 0,01 s T = 1,77 s; dla
At,, = 0,03 s T=173s;dlaAt, =006sT=17sidlads,=0,1sT=1,69s,

c) przy wzroscie A¢,, wzrasta szybko§¢ wzajemnego zblizania si¢ obu samolotow
w pierwszej fazie gry (0 < t < 0,6 s), po czym jest ona w przyblizeniu jednakowa
(réowna okoto 100 m/s dla rozwazanego przypadku) dla wszystkich analizowanych
warto$ci At,,.

5. Uwagi i wnioski koncowe

Na podstawie przeprowadzonych badan symulacyjnych procesu naprowadzania przy
wykorzystaniu metody gier elementarnych mozna stwierdzic, ze:

1. Suboptymalne trajektorie poScigowe na plaszczyznie (x, z) charakteryzujg si¢ nieregu-
larnymi ttumionymi oscylacjami wokét osi x, ktorych okres, amplituda i tlumienie
zalezag m.in. od:

a) stosunku prgdkosei obu samolotéw f,

b) wartoéci poczatkowej wzglednego kata toru @,

c) wartosci poczatkowej roznicy 40, miedzy katem @, a katem ©% okreslajacym

potozenie samolotu-celu wzgledem samolotu atakujgcego,

d) dlugosci przedziatu gry elementarnej.

2. Odlegtosé migdzy samolotami we wszystkich rozwazanych przypadkach zmienia si¢
w czasie w przyblizeniu w sposéb liniowy, przy czym szybkos¢ jej zmian jest zalezna od
stosunku predkosci £ i wartosci poczatkowej wzglednego kata toru @,,.

3. Stosunek predkosci samolotéw i wzgledny kat toru ©, maja istotny wplyw na czas
trwania procesu growego 7.

4. Przelaczanie suboptymalnych funkcji sterujacych zachodzi w nastepujacych momen-
tach:

a) w przypadku sterowania u, (samolot naprowadzany) podczas przejécia trajektorii

poscigowe] przez o$ x, »

b) w przypadku sterowania u, podczas przejscia funkcji 40(t) (odchylenie wzglednego

kata toru ©(¢) od kierunku optymalnej ucieczki @*(¢)) przez zero.

Uzyskane wyniki $wiadcza o prawidlowych tendencjach wystepujacych w tego typu
procesach growych (m.in. odpowiedni dobér momentéw przelgczania funkcji sterujacych
obu graczy). Wskazuja one na przydatno$§¢ metody gier elementarnych, ktéra prowadzi
do znacznego uproszczenia rozwigzania numerycznego.

Ze wzgledu na przyjete wezesniej zatozenia, w pracy zastosowano podejscie teoretyczne,
ktore w nastepnych pracach z tego cyklu powinno by¢ odpowiednio zmodyfikowane w celu
zblizenia rozwigzania problemu do warunkdéw jakie wystepuja w rzeczywistym procesie.
Chodzi tu m.in. o brak mozliwosci praktycznej realizacji suboptymalnych sterowan typu
przekaznikowego ze wzgledu na dynamike sterowych serwomechanizméw wykonawczych.
Ponadto ruch samolotéw w procesie naprowadzania odbywa si¢ w przestrzeni tréjwymia-
rowej ze zmienng predkoscia, a na dynamike tego ruchu ma wplyw rowniez kat natarcia.

15 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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Z powyiszych wzgledoéw najblizsze zamierzenia autora dotyczace problemdéw rozwaza-
nych w niniejszej pracy beda polegaty na: ,

a) uwzglednieniu dynamiki serwomechanizméw wykonawezych,

b) uwzglednieniu ruchu przestrzennego samolotéw w procesie growym,

¢) uwzglednieniu zmian predkosci samolotow, \

d) uwzglednieniu zmian w dynamice obu samolotow,

e) uwzglednieniu niedokladnosei w okresleniu pozycji wzglednej przez oba samoloty.
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CHUHTE3 MI'POBOM CHCTEMbI HABENEHUS CAMOJIETA HA CAMOJET-LIEND
B ITPOJOJIBHOM IUIOCKOCTH METOIOM O3JIEMEHTAPHBIX HIP

B pabote npencrasneno perenyne NpobieMbl HIPOBOrO YNPABJIEHUSI B IIPOLECCE HABENEHHA CAMO-
NETa Ha CaMoNIET ~ ENh B NPOJOJIBHOI ITOCKOCTH METONOM 3JIEMEHTAPHEIX Mrp. INA mpHHsTOR Moienn
MIPOBOH CHCTeMbI YUHTBIBAIOLIEH TOJBKO IIPOAOJIHLHOE NBIKEHHE CAMOJNETOB BBHIBENEHO KOHEYHLIE
YCIIOBHA CYLIECTBOBAHMS ONTHMANBHOrO ynpapyenusa. IIposeneHo UMGPOBYIO CEMYJSIMIO HTPOBOK
CHCTEMb] Ha OCHOBE NPENNOYKEHHOIO aYITOPUTMA HCIIONLIYIOINEro NEKOMITOSULIKIO NAHHOI HIpbl Ha aJe-
MEHTapHBIe HTPbI. IloNydeHHbIE DPEe3ysIbTAaTHI 060CHOBLIBAIOT LEJIECOOOPA3HOCTE INPHUMEHEHHST METOAR,

© KOTOpBIl SHAUMTENHHO YIIPAIAET UCPOBYIO IIPOGNEMY NO CPABHEHMIO C KNACCHUECKHMH MCTOLAMM.

Summary

SUBOPTIMAL SOLUTION OF FIGHTER INTERCEPTION CONTROL
PROCESS USING ELEMENTARY GAMES METHOD

In the paper a method of solution of fighter interception problem considered as game control system
was presented. For a given two-dimensional continuous model of aircraft longitudinal motion the neces=
sary conditions for the existence of optimal controls were determined. The game problem was solved nu-
merically by the use of elementary games method. Based on results of digital simulation, the influence of
different parameters on characteristics of game process was analyzed. General conclusions is that the
applied method is useful for a solution of game control systems considered here. ‘

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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MODELOWANIE SAMOLOTU JAKO ZAMKNIETEGO SYSTEMU STEROWANIA

CEZARY SZCZEPANSKI
RyszarRD VOGT

Politechnika Warszawska

Streszczenie

W pracy przedstawiono metodg badan oraz model systemu sterowania lotem samolotu.
Podano sposdb wyprowadzenia réwnan opisujagcych system oraz ich postaé ostateczna.
Omoéwiono budowe programu symulacji przeznaczonego na maszyn¢ cyfrowg oraz za-
mieszczono wyniki przyktadowych badan, uzyskane przy wykorzystaniu tego programu.

1. Wprowadzenie

Pod pojeciem systemu sterowania lotem samolotu rozumiano zbidr elementdéw o we-
wnetrznych sprzgZzeniach zwrotnych, ktérych zadaniem jest wymuszenie okre§lonego stanu
na obiekt sterowania (samolocie).

W sklad systemu sterowania lotem samolotu wchodza:

— samolot jako obiekt sterowania,

— uklady wykonawcze sterowania,

— zespot napedowy,

— pilot lub autopilot.

Na system oddzialuje otoczenie poprzez przycigganie ziemskie i atmosfer¢. Wzajemne
zaleZnoéci pomiedzy poszczegdlnymi elementami systemu ilustruje rysunek 1 w [3]. Ele-
menty systemu potraktowano jako moduly, zas niektdére z nich, jak na przykiad samolot
Jako obiekt sterowania, rozbito na dwa moduly opisujace dynamike lotu samolotu oraz
jego aerodynamike. TakZe program symulacyjny stworzony na podstawie opisanego
modelu systemu ma budowe modulows. T

2. Metoda badan i przyjety model

Jako zmienne stanu opisujace system przyjeto wielkoéci majace bezposrednig interpre-
tacje fizyczna. Ma to duze znaczenie dla latwosdci analizy uzyskiwanych wynikow oraz
modyfikacji symulowanego systemu.

15*
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Do opisu ruchu przestrzennego samolotu przyjeto, ze samolot jest ciatem sztywnym
o szedciu stopniach swobody, ze sztywnymi wirnikami i wychylanymi, sztywnymi powierz-
chniami sterowymi. Uktady odniesienia zastosowane do opisu ruchu samolotu w prze-
strzeni, predkosciowy, samolotowy i ziemski, sa kartezjafskie i prawoskretne. Poczatki
ukladow predkosciowego i samolotowego leza w srodku masy samolotu, za$ jako ukfad
ziemski przyjeto ukiad lokalnego horyzontu o poczatku w srodku masy samolotu stojacego
na pasie startowym. Taki sposob opisu pozwala uzyska¢ zadane wyniki bez zbednych
komplikacji obliczen. Ponizej podano réwnania opisujace poszczegdlne elementy systemu
sterowania lotem samolotu uzyskane po przyjeciu opisanej metody.

2.1. Samolot jako obiekt sterowania. ROwnania ruchu samolotu wyprowadzono korzystajac
z zasady zachowania pgdu (ruch postgpowy) i kretu (ruch obrotowy). Réwnania ruchu
postgpowego zapisano w ukladzie predkosciowym odniesienia, za$ ruchu obrotowego
w ukladzie samolotowym. Do transformacji poszczegdinych zmiennych pomiedzy ukfadami
odniesienia wykorzystano rownania cosinusow kierunkowych.
— Réwnania ruchu postgpowego Srodka masy samolotu

Pcosacosf— R, _ R.+Psina _ R,+Pcosasinf

= “E o g sing, A= teoel, B o ()
G 4 Sin® cos P
V=4 cos® T Cos@ @
0= Acos@—Bs‘in@——?f—cos@, 3)
x, = Vcos@cos¥, 6]
¥, = Vcos@sin¥, ©)
z, = —Vsin®, ©6)

gdzie: V — predkosé lotu; ¥, @, @ — katy opisujace tor lotu samolotu; x,, y,, z, — wspét-
rzedne Srodka masy samolotu wzgledem ziemskiego uktadu odniesienia; R, R,,
R, — skiadowe sily aerodynamicznej dziafajacej na samolot; P — ciag zespotu

nap¢dowego.
~— Roéwnania ruchu woké! srodka masy samolotu:
1

. 1 .

Wy, = [(Iyx—Izl)w,,lco,l+lzlxl(cux‘wyl+w,l)+M,,xl+M,xl], @)

. 1

Wy, = I [(121—]xl)wzxw-"x+]7-1x1(w§1—w~’2"1)+Mﬂh+MSYx]’ (8)

»y

. 1 .

(Dzl'= ]z [(]xx—-Iyx)w-‘?lwyl+]z,x,(wxl_wxlwyl)+Maz,+szl]’ (9)
. 1 .
V= s F (w,,sinp+w, cosp), 10)
H = ©,,COS @ —w,8ing, an

P = Wy, +tgHw,,singp+w,,cosp), (12)
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gdzie: o, ®,,, w:, — predkosci katowe' samolotu; y, J, ¢ — katy orientacji przestrzen-
nej samolotu; I, I, , I, I, ., — momenty bezwladnosci samolotu; M,, , M,, ,
M,., — skladowe momenty aerodynamicznego dzialajacego na samolot;
M,y , My, , My, — skladowe momentu od zespolu napgdowego.
—. Rownania do wyznaczenia katéw $lizgu i natarcia o«
sinf = sin@singpcos®#—cosO cos P(sin psind cos g —cos psiny) +
—cos@sin ¥ (sin psindsiny + cos pcos ), (13)
@ = P, (14
sine = cos Pcos@sin? — (cos PsinOcos ¥V + sin Psin ¥) cos Peos p +
— (cosPsin@sin'F —sindcosP)cosHsiny. (15)
Ponizsze zaleznosci opisujace aerodynamike samolotu, tzn. sity i momenty aerodynamiczne

dzialajace na samolot, uzyskano na podstawie aproksymacji danych do$wiadczalnych:
— Sila oporu

1 ,
Rx = "é" QhVZSCxa Cx :f(a: okh Zg, éh’ 6;” 6_1;;, Ma), (l())
— Sila boczna
| .
R}' :?QhVISC}U Cy=f(ﬂ, ék’w:,aMa)a (17)
— Sila nosna
1
Rz = 2 QthSCz) Cz =f(a1 6kh Zg) Ma)y (18)

— Moment przechylajacy

1
Ala.)rl = T@h Vszmxl, mxl :f(ﬂ, 619 6!(, wxxswzla 6[1) 6h1 6:03 Ma), (19)

— Moment pochylajacy

i
Mﬂ.v. = "2— On VzSCamyla my, :f(a, 6\0: 6w:: ékh w_v,, Zg, éln 6h; 6:[1) Ma), (20)

— Moment odchylajgcy
|
M"Zl = 2 Qh Vszmzla 'nzl =f(ﬂ’ 6kaw21’ éh, 6:;:7 Ma)) (2])

gdzie: g5 — gestosé powietrza; S — powierzchnia charakterystyczna; C, — érednia cig-
ciwa aerodynamiczna; b — rozpigto$¢ plata, Ma — liczba Macha; ¢; — wychylenia
zespoléw wplywajacych na aerodynamike samolotu.
Funkcje wielu zmiennych opisujace wspélczynniki sit i momentéw aerodynamicznych
(¢s, ¢y, Czy My, my ,m;) przeksztalcono do postaci sum lub iloczynéw funkcji jednej
zmiennej, co pozwolilo na znaczne skrécenie i uproszczenie obliczed symulacyjnych.
Masa samolotu m i jego momenty bezwladno$ci w réwnaniach 1-3 oraz 7-9 s3
zmienne i zaleza od zuzycia paliwa oraz dzialania pilota.
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2.2. Uklady wykonawcze sterowania. Do opisu uktadéw wykonawczych sterowania przy-
jeto modele proporcjonalne tj. wychylenie powierzchni sterowej lub innego elementy
uktadu wykonawczego §; jest proporcjonalne do sygnatu sterujacego y; lub zmienia sig
proporcjonalnie w czasie, gdy sygnal sterujacy ma wartos¢ — 1,0 lub 1. Wyjatkami od
tej zasady sg modele ukladéw wykonawczych w kanale przechylenia samolotu i sterowania
spadochronem hamujacym. Uklad sterowania spadochronem hamujacym zamodelowano
jako uklad z czystym opdZnieniem. Zabudowany w kanale przechylenia serwomechanizm
zamodelowano jako czton inercyjny 1 rzedu.

2.3, Zespoi napedowy. ZaloZono, ze zespot napedowy sklada sig z dwu silnikow tego samego
typu, umieszczonych symetrycznie po obu stronach samolotu. Jednakze w ogélnym przy-
padku mozna rozwaza¢ dowolna liczbe silnikéw dowolnego typu zabudowanych na samo-
locie. Przyjeto quasiliniowy model dynamiki silnika. Model ten zapewnia odpowiednie
reakcje silnika na ruch .samolotu podczas symulacji lotu. Model systemu daje mozliwosé
sterowania kazdym z silnikéw niezaleznie, z uwzglgdnieniem ich wptywu na dynamike

lotu samolotu. Dla kazdego z silnikéw réwnania opisujace model dynamiki maja postaé:
\

. kl(n"n)
2ry T T[(n-v,-( AQ'rl(n'rp %,) (22)
P, = Pzr,(nzr, Ma) (23)

zaleznodci dla k;, 7;, 40,,, oraz P; uzyskano na drodze aproksymacji danych do§wiad-
czalnych, gdzie: k; — wspdlczynnik wzmocnienia i-tego silnika, 7; — stala czasowa i-tego
silnika, AQ.,, — przyrost wydatku paliwa i-tego silnika, P; — ciag i-tego-silnika.
Oddzialywanie calego zespotu napgdowego na dynamike lotu opisujg zaleznodci:

1
P=D'P (24)
)
Msxx = AI(P“_PN) (25)
M, = AzP——A3wzl(2 n,) (26)
U]
Mz, = Ao(Py— Pp)+Aswy, (mi—np) 27

gdzie: n; — predkosct obrotowe lewych silnikow; n,; — predkosci obrotowe prawych
silnikéw; Pi; — ciag lewych silnikéw; P,; — cigg prawych silnikow; 4; -— wspot-
czynniki zalezne od konstrukcii. '

2.4. Pitol, autopilot. W omawianym modelu systemu sterowania lotem samolotu przy-
jeto, ze pilot wykonuje zadanie sterowania w czterech kanalach, a mianowicie steruje
wysokoscia 1 predkoscia lotu oraz kursem i przechyleniem samolotu. Przyjeto liniowy
model pilota, ktérego strukturq i prace w kazdym z kanaléw mozZna opisaé réwnaniem:

a2y ' |
.1, 1 (T, dy' +y] —K(e,+Tcd ) (28)

" dt 2 dt
Vi (t) = yl(t—rp)
gdzie: T, — stala czasowa kory mézgowej; T,, — stala czasowa ukladu nerwowo-migénio-
wego, Ks — wspoélczynnik wzmocnienia zalezny od rodzaju wykonywanego zadania;
&; — blad minimalizowany przez pilota (sygnal wejsciowy); y; — sygnal wyjsciowy
np. wychylenia odpowiedniego organu sterowania; v, — opéZnienie.
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Opisany powyzej model pilota pozwala na przeprowadzenie badan symulacyjnych dla
bardzo roznego pod wzgledem jakosciowym sterowania.

W modelach autopilotow wydzielono czgsé wykonawcza i blok formujgey. Cze$é wy-
konawcza, odpowiedzialng za przemieszczenic odpowiednich powierzchni sterowych,
zamodelowano w postaci czlonow inercyjnych 1 rzedu. Blok formujacy, ktory wypracowuje
sygnaly uchybu dla czg¢sci wykonawczej, modelowano kazdorazowo w postaci praw stero-
wania, innego dla kazdego z symulowanych manewrdw, czy faz lotu.

Jako model otoczenia przyjeto Miedzynarodowq Atomsfere Wzorcowa stosowana
powszechnie w badaniach. Jako oddzialywanie otoczenia na samolot podczas lotu przyjgto
takze wplyw wiatru i turbulencji atmosfery.

Koncepcje budowy modulowej modelu systemu zachowano przy tworzeniu programu
symulacji systemu sterowania lotem samolotu. Umozliwia to modyfikacje i zmiany poszcze-
gblnych elementdéw systemu wraz z odpowiednimi procedurami bez zmiany pozostatych
elementéw i odpowiadajacych im procedur. Pozwala to na badania symulacyjne lotu
samolotu z roznymi typami silnikow, roznymi serwomechanizinami ukladow wykonaw-
czych sterowania lub z innymi wiadciwoéciami acrodynamicznymi i dynamicznymi samego
samolotu. Mozna tez badaé procesy sterowania lotem samolotu przy réZnym udziale
czlowieka, a wigc réoznym stopniu automatyzacji. Stworzony model umozliwia symulacj¢
dowolnych stanéw sterowanego lotu samolotu z mozliwoécia uwzglednienia niektorych
stanéw awaryjnych.

3. Przykladowe badania

Jako przykiadowe wyniki symulacji przedstawiono petle oraz beczke szybka na wzno-
szeniu. Petle symulowano wykorzysiujac model pilota, za$ beczke model autopilota.

S SRR S R R R R A f 1 T 1 IR SN SRR T 1
90 o . s _
s GO potozenie dzwigni o 6F pochylenie drgzko -
“ . P 2.
= 30 sterowania silnikiem _‘ 3 lé: - 7
0 l__l._ S R J ! L 1 0 i i 1 | 1 1 1 L

. predkos¢ obrotowa kgt natarcia
" 16000 silnikéw ‘J =
£ 11000 i
5 10000 - 5~ -
c 8000 __ 1 | " Lt o] B N | ] 1 | ! 1 1
] | N S IR SR S T T T v 1T 1
= 2250k cigg zespotu - 350k kgt toru lotu _
= a0 napedcwego 45 550k |
S @ 501 -
a 750
9 ! [ | [T L 0L [EN N N B N 7
T T T o T
200 T 1 1 T o ’I’ l tl T T !
';‘ 200 predkosc toiu A _E_ LDOO: :
= 160 -4 T 3500_ wysokosé 1.
£ 30001 lotu 7
= 120 2500
0 L1 L1 | 2000 | | | | | | | 7
5 0 15 20 25 30 35 4O 0 5 10 15 20 25 30 35 W0

t(s) tls)
Rys. 1. Wyniki symulacji petli



232 C. Szczepanskl, R. Voot

Przebieg sygnaldw w - poszczegdlnych kanalach wykazuje prawidlowosci obserwowane
w rzeczywistym locie samolotu. Réznice w stosunku do tych ostatnich wynikaja 2 przy-
blizonej postaci modeli opisujacych aerodynamikg samolotu oraz zespét napgdowy i uktady
sterowania, Wyniki uzyskiwane podczas symulacji wykazuja jednak prawidtowo$é stwo-
rzonych modeli i potwierdzaja mozliwo$¢ ich stosowania w calym zakresie eksploatacji
modelowanego systemu-samolotu.

rlP1go T N T I 1,-1([0102~ T T T T T
89 pota¥enie dwignl Sy | L 1 n 17
884 sterowania siinikiem a -0 —‘
g’é_ ] -06[- wychylenie pedatdw -
g ! | ) ) ! i -10 L 1 L ! ! )
P(N] L T T T I '] nle] T ! T T 1
16500 . 501
15500 cigg zespotu - ﬂ ] ! | ) | !
napedowego _58_
14500, -1 0'0 kat $lizgu :1
13500 | T 1 -150 1 | | | |
Vim/s)ieq T T 1 T 1 wie] 8 Al T T T T T
o predkas?é _l A kurs _
1 lotu A l \ 1 J
1 U ————
(KSR ! ] ! n A ! w I i :;]
7wl®] I I T T 7l°) ] T T 1
" 650 pgf-glgfg[e 1%% przechylenie drgzka n
ggg_ . gg -\ e ] L | 17
y E= n
500 . ~7.5 —
150 1 1 | | | | | | | | [
| B T T T ] 1 T T T p
al?) GL_ kat natarcia =? EZ%% ) _
300 . . 7]
200 kat przechylenia samolotu -
100 I
] J ! 1 | L |
0 10 20 30 {0 60
tls]

Rys. 2. Wyniki symulacji beczki na wznoszeniu

4, Whnioski

1) Przyjety model umozliwia caloSciowe przebadanie wlasciwosci samolotu jako systemu
sterowania z uwzglednieniem oddzialywania wszystkich jego elementéw skladowych
oraz wzajemnych sprzezen pomiedzy nimi.

2) Model systemu moze zpaleZé zastosowanie przy projektowaniu samolotow we wszyst-
kich fazach i na wszystkich poziomach projektowania.

3) Przedstawiony model systemu po odpowiednich modyfikacjach umozliwiajacych symu-
lacje w czasie rzeczywistym oraz uwzgledniajacych wymagania stawiane symulatorom
lotu moze by¢ zastosowany do ich budowy.
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MOJEIUPOBAHHME CAMOJIETA B BMIE 3AKPBITOM VIIPABJISAEMOI CHUCTEMBI

1TpencTaBneno MEeTON HCCIENOBAaHMIT M MOJENb CHCTCMb! YIIDABJIEHMA MOJETOM CaMoyiéra, a ToMe
MCTOj1 BEIBEJIEHIsI YPaBHEHHIT TUHAMMKH CHCTEMb] M MX OKOHHATENbHYK Gopmy. OBcykpeHo crpykrypy
CHMYJIHLHOHHOIT Tporpammel IpcanasHaueHod ansa OBM » nipencraBiienno  pesyisTaThl NOJYYEHDBIX
pacuéToB.

Summary
MODELLING OF AN AIRPLANE AS A CLOSED-LOOP CONTROL SYSTEM
The paper presents a method of investigation and a model of an airplane flight control system. It

includes: derivation of formulae describing the system and their final form, discussion of the structure
of the computer simulating program, and presentation of the results obtained with the program.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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Automatyczne sterowanie lotem samolotu wymaga, aby oddzialywania sit zewnetrznych
nie wplywaly na charakter jego ruchu, a ewentualne efekty dynamiczne tych oddzialywan
byly jak najszybciej wytlumione. Zmiany w konstrukcji samolotu, a w szczegélnosci
wprowadzenie odpowiednich sprzezefi pomigdzy jego elementami wplywa zasadniczo na
dynamike lotu. Zadaniem optymalizacji jest zatem ustalenie takich zwigzkéw miedzy
ukfadem sterowania a parametrami konstrukcyjnymi samolotu, aby proces przejéciowy
wahan samolotu wywolany zewnetrznymi wymuszeniami byl jak najszybciej wyttumiony.

1. Réwnania ruchu samolotu

Jako szczegblny przypadek rozpatruje si¢ podluzny ruch samolotu o napgdzie odrzuto-
wym zaburzony warunkami poczatkowymi [4]. Przyjmuje sig, iz ruch odbywa si¢ w plasz-
czyznie pionowej, ktéra pokrywa si¢ z plaszczyzng symetrii samolotu, Réwnania ruchu
zapisano postugujac sig ukladem osi przeptywu Ox,z,, ktorego poczatek umieszczono
w §rodku masy samolotu. Zatozono, Ze samolot jest bryla sztywna, w ktérym uwzgledniono
sztywno$¢ i thumienie, ale uklad sterowania sterem wysokosci jest odksztalcalny.
Ponadto przyjeto dodatkowe zaloZenia:
— lot jest poziomy ze stala predkoscia;
— male wartoéci kata natarcia i wychylenia sterow wysokoéci pozwalajace na lineary-
zacje (sin ¥ ~ ¥; cos ¥ = 1);

— za zerowe wychylenie steru wysokosci, przy ktérym zapewniony jest lot poziomy,
uwaza si¢ polozenie, odpowiadajace najczgéciej spotykanym warunkom lotu,
a stwarzajace mozliwie najwigksza przejrzysto$¢ proponowanej metody optymali-

zacji.
Stosowane oznaczenia:
Cu — wspdlczynnik ttumienia wiskotycznego w ukladzie sterowania, (zredukowany)
"y — zredukowany wspolczynnik sztywnoéci w ukladzie sterowania,
k — wspdlczynnik sztywnosci zastepczej w ukladzie sterowania,

~ 2 = 2
Cy = C-rsu, %y = k- 54,
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rsu — promien bezwladnosci steru wysokosci,

Mgy — masa steru wysokosci,

ey — odlegto$¢ srodka masy steru wysokosci od jego osi obrotu,

Sy — wspolrzedna osi obrotu steru wysokosci wzdiuz osi x,

X4 — przemieszczenie raczki drazka sterowego w kierunku x,

I, — moment bezwladnogci samolotu wzgledem osi Oy,

Mgy — moment zawiasowy steru wysokosci,

Mgy, — sterujacy moment zawiasowy steru wysokosci,

Wen — wspdlczynnik przeloZenia pomigdzy wychyleniem steru a wychyleniem drazka

sterowego przy nieskonczenie sztywnym ukladzie sterowania.
Przy powyZszych zalozeniach i oznaczeniach uklad réwnan opisujacych ruch samoloty
wzgledem trajektorii lotu poziomego ma postaé:

av T oV? .
E’" —"%—COSQHCI"};””—'S—gSln’ya, (1)
dy, T . < OV

vV ™ smoz+C,—2;~ S a—gcosy,, '¥))

; do
"+M“'Q+Mo‘idt£'+M"'5”, 3

e d*y, s g o dy
’y(ﬁf—z‘w—z)—w M)t M

. dy,
Cp+Og+ugy: 0y = msu'eH'V—yT*(msH‘ en - Sy)-

d
'(%+%&)+MSH+M5A2+MH' eq - COSY,, @
gdzie:
7= %* ijy,a s Mgy = Wl - x4+ Cy - %y).

Wyeliminowujac z réwnan kat v, i jego pochodne oraz pomijajac réwnanie (1) jako
Ze przyjeto lot poziomy ze stalg predkosécia rownanie (2) mozna zapisa¢ w postaci:

Ay
dt

=by oa—g =0, Q29
gdzie

T
mV

LoV

b =
! 2m

+C3 S.

Uwzgledniajge (2') w réwnaniach (3) i (4) otrzymuje si¢ uklad réwnan samolotu z od-
ksztalcalnym ukladem sterowania w pastepujacej postaci:
ddg

‘+ﬂg‘d= Cl‘-*——dt +Co‘dﬂ, (5)

d*o gk do
ar T

ddy = - da  _
“d_tH +h0'5ﬂ = dj —dt—+a2 . ot+f, (6)
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gdzie:
Ma -— }?"’i‘bz * Md
af = ——-; ho = ———F
I, Cy+b, M
_ b,M* f= Msuz+ Msu(l+ep)
Gy = —————, =,
Cy+by- M° Cu+by- M
b, = MsH ey Sy at = __Mq+Ma_,
2 ]y > ]y
o 3 - M2y M*
Co = M , C, M , a3 = —b, =TT
I, 1, Cy+b,- M
W zapisie macierzowym ukltad réwnan (5) i (6) przedstawia sig nastgpujaco:
X = A-x+F, )
. da \
gdzie: x, = a, x» =W; X3 = Op,
010 0
A = | dy d; ho s F = 0 ,
d, ay h§ /

a wspolczynniki macierzy:
a; = (Cy - a,—ag),
az = (Cy-ay—af),
ho = (Co—C4 ‘Eo),

hg = ’—‘—l;o.

2. Optymalizacja parametréw dynamicznych

Wiasnoéci dynamiczne samolotu reprezentuje macierz stanu A, zatem dla okre$lenia
optymalnych parametréw zapewniajgcych najszybsze tlumienie wahan samolotu dalsze
rozwazania sprowadza si¢ do analizy ukladu bez wymuszed, czyli:

Xx=A-x. ®)
Wartosci wlasne macierzy stanu A okre$lone sa przez réwnanie charakterystyczne o po-
staci:

|A—rl| = 0, gdzie: I— macierz jednostkowa,

r; — wartoéci wlasne macierzy A.
Macierz A nie musi posiadaé rzeczywistych wartoéci wlasnych, ale poniewaz [A—rI| = 0

ma wspolczynniki rzeczywiste, to ewentualne zespolone wartosci wlasne winny byé sprze-
r=3

Zonymi. Poniewaz trA = 2 ry, a dla najszybszego tlumienia wahan samolotu Zada si¢
il

aby wartoéci wlasne byly niezalezne i posiadaly jednakowe ujemne cze$ci rzeczywiste o

o jak najwiekszym module [2], zatem:

trA
Rer, =0 = —3 -
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Warunek ujemnych wartosci ¢ jest spelniony zgodnie z tzw. Sylvestra, gdy:

r=3
detA = nr,- < 0.
i=1

Warunki optymalizacyjne uzyskuje sig na drodze przeksztalcenia macierzy stanu A w ma-
cierz stanu A* stosujac przeksztalcenie [l]:

X =y e ©)
~a 1 0
zatem: y = A* -y, gdzie: A* = A—¢l = a, ay—a  hg

o a, a3 h¥-o

i wéwezas trA* = tr(A—ol) = trA—n- 0 = 0.
Poniewaz $lad macierzy A* jest réwny zeru, to wartosci wiasne detA* sg réwne zeru lub
sg urojonymi [1].
Aby rozwiazanie réwnania (8) bylo nierosnacym, to w wyznaczniku charakterystycznym
macierzy:

A—ol] = ~(@0*—p,w?+p0—ps), (10)
wspotezynniki p; (i = 1, 2, 3) wyrazajace si¢ zaleZno$ciami [3]:

Py = trA* = ay+h¥—3o,

~0 1 az—o  hg
2= ai—o a, h¥—cq|
p3 = detA¥,

winny spetniaé warunki:
pi < 0 dla i parzystych,
pi =0 dla i nieparzystych,
czyli:
— warunek pierwszy:
ay+h§—30 =0, (1)
— warunek drugi:
dash —h¥*—9ashy—44a%—9a, < 0, (12)
— warunek trzeci:
208 —3as h§* 4+ (9as ho — 18a, — 3a3) h§ + (278, ho + 9a, ay +9az Gz ho +2a3) = 0. (13)
Na podstawie warunkéw (11 - 13) przy zachowaniu stalych charakterystyk masowo-
geometrycznych samolotu mozna otrzymad relacje pomigdzy sztywno$ciag a thumieniem
w ukladzie sterowania zapewniajaca najszybsze wyttumienie wahan samolotu. Relacja ta
jest funkcja predkosei lotu i dla okreslonego typu samolotu jako znana zalezno$é moze
byé wykorzystana przy automatycznym sterowaniu lotem.
Przykladowo, dla samolotu o nast¢gpujacych danych:

T=10.000 N; @ =35900 N; 7, =2268 kgm?; S = 17,5 m?,
I,=187m; L=115m; C%=299621; C%= =31601;
Ce = —0,0744, '
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w ktorym dla uproszczenia obliczed przyjeto, iz 0§ obrotu steru przechodzi przez §rodek
masy steru, czyli ey = Q. Przy parametrycznie zmiennej predkosci ¥ (109, 150, 200, 250)
[m/s] uzyskano odpowiednio optymalne wartosci wspdlczynnika /i,

ho = =2 (2,015; 2,998; 3,985; 4,976).

It
Uzyskane wyniki $wiadczg, iz dla otrzymania optymalnych warunkéw tlumienia wahan

samolotu nalezy zmienia¢ wraz z predkoscia lotu wartosé f,, przy czym wzrostowi pred-
kosci odpowiada wzrost tego wspolczynnika.

Rys. 1. Zmiana optymalnej wartoéci wspdlezynnika A, w funkcji predkoéei lotu samolotu

Zmiana wspblczynnika o w rozpatrywanym przedziale zmian predkosci jest niemalie
liniowg funkcja, co sugeruje fatwos$é technicznej realizacji np.: poprzez zmiang wartosci
wspoélezynnika tlumienia wiskotycznego w ukladzie sterowania wraz ze zmiang pr¢dkosci
lotu.
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Peswme

OIITHIMATIM3ALIMS CBA3U COIPSDKEHHS B ABTOMATHYECKOM VIIPABJIEHWH
IIOJIETOM

Konnemmua ONTHMHM3alMH CHCTeMbI, ofecmedmBaromass camoe OwICTpoe 3aTyXaHHE MpolLecca
A.H. TonyCenuena s NUHCUHDX YPABHEHWI{ H-OTO CTENEHK, MOMKU(QUUKPORAHA AN CUCTEMLI QIU-~
CAHHOI MATPHUHO-BEKTOPHBIMU YDABHEHHAMH. Y CJIIOBHAA B MaTpHuHoil Gopme XatoT BOIMOXHOCTE OHICT-
POTO YCTAHOBJEHHA COOTBETCTBYIOIINX KO3(h(bHIAEHTOB U JIMHEAHBIX CHCTeM, & B GoNblmHCTBE CiTy-
YACB YpABHEHMS YNPABIAEMBIX NMHAMHYECKHX OOBEKTOB NpPUBEAEHB! B (DOpPME MATDHUHOH CHCTEMBI
ypaBHeHiH. Mo/ M(HIMPOBAHKELIT METOM HCTONB30BAHO IUIA ONTHMHBAIMH ECTKOCTH M Jemmdupo-
BAHMA KoJeOaHMil camMoJIieTR B 8BTOMATHYECKOM YNIPABJICHHHA OOJICTOM.
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Summatry

OPTIMIZATION OF COUPLING RELATIONS IN AUTOMATIC FLIGHT CONTROL

A concept of system optimization, which ensures the fastest damping of A. N. Golubyentsev’s process
for the linear n-th degree equations has been modified for the system described by matrix-vector equations
The matrix form conditions enable the fast determination of suitable coefficients for the linear systems
It is know that in the most of the cases the equations of controlled dynamic objects are presented in the
form of a matrix set of equations,

The modified method has been used for optimization of the ,,stiffness” and damping of the aircraf
oscilations in the automatic flight control.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 roku.
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Streszczenie

Przedstawiono podstawy wyznaczania ograniczen przy minimalno-czasowym progra-
mie wprowadzania rakiety w pole sterowania przy zmiennej pregdkosci lotu. Skupiono si¢
przede wszystkim na ograniczeniu wielko$ci sterowania (kata wychylenia steru) i ograni-
czeniu przeciaZzen dopuszczalnych.

Whprowadzenie

Ruch rakiet sterowanych sklada si¢ najczgéciej z kilku charakterystycznych faz. Za-
zwyczaj wymienia si¢ i rozpatruje trzy fazy (rys. 1):
— ruch nieswobodny po prowadnicach wyrzutni (lub nosiciela),
— lot swobodny niesterowany lub sterowany programowo,
— lot sterowany automatycznie.

Zachodzi wigc dwukrotna zmiana charakteru ruchu i to w stosunkowo krotkim czasie.
O powodzeniu realizacji zadania (przechwycenie celu przez rakietg) decyduje nie tylko
wlasciwy dobér uktadu sterowania dla fazy trzeciej, ale w réwnej mierze faza druga, a wigc
przejscie rakiety od wyrzutni do pola sterowania. Mozliwe tu sa co najmniej dwa sposoby
wprowadzenia rakiety w pole sterowania. Pierwszy, to ,,wejscie” rakiety w wigzke metoda
»wstrzeliwania”, drugi to ,,wprowadzenie” rakiety w pole sterowania lotem programo-
wym.

Metoda ,,wstrzeliwania” wymaga sprzeZenia wyrzutni z ruchem wigzki sterujacej,
a wigc do$¢ rozbudowanego ukiadu automatycznego sterowania wyrzutnia, ktérego cigzar
znacznie przewyisza cigzar samej wyrzutni. Ponadto sprzgZenia ruchu wyrzutni ogranicza
si¢ najczesciej do ruchéw obrotowych, poniewaZ zmiana polozenia wyrzutni wzglgdem
bieguna wiazki jest technicznie nie do zrealizowania.

Trudno$ci rozwigzania technicznego dla metody ,,wstrl,ehwama odpadaja, jezeli
druga faze zastapié programowym ,,wprowadzeniem” rakiety w pole sterowania. Korzysci

16 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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W/ /N PN

Rys. 1. Fazy lotu rakiet sterowanych

takiego rozwiazania sa do$é oczywiste, wyrzutnia jest nieruchoma, ma bardzo prosts,
a wigc i bardzo lekka konstrukcje i moze byé umieszczona w dowolnym miejscu w stosunku
do bieguna wiazki. Zalety bardzo cenne dla zestawdw przeno$nych, zwiekszajacych znacz-
nie bezpieczedstwo obstugi. .

Metoda programowego wprowadzenia rakiety w pole sterowania pocigga za soba
wydluZenie czasu trwania drugiej fazy lotu, nalezy wigc dazy¢ do skrdcenia tego czasu do
mozliwie najmniejszych granic.

Mozliwoséé taka daje minimalno-czasowy program sterowania, ktory moZe byé wy-
znaczony zasada ,,maksimum” Potriagina lub na podstawie analizy wektorowej.

1. Sformulowanie problemu i wyjsciowe réwnania ruchu

Przy wyznaczaniu réwnan ruchu rakiety zalozono, ze uklad réwnan w przestrzeni daje
si¢ rozdzieli¢ na dwie niezaleZne grupy opisujace ruch rakiety w dwdoch wzajemnie prosto-
padtych plaszczyznach oraz, Ze rakieta podczas lotu nie wykonuje ruchu obrotowego
wzgledem swojej osi. Tak wigc, opracowanie programu ograniczono do ruchu plaskiego
w plaszczyznie pbziomej dla sytuacji poczatkowej pokazanej na rys. 2.

Zapotrzebowanie na takie ujecie wyptywa z dynamiki rakiet ppanc i jest przeznaczone
przede wszystkim dla zestawdw tego typu rakiet. Nie nalezy tego traktowaé jako ograni-
czepia sztywnego, poniewaZ wyniki mozna wykorzystaé i dla innych zestawow. ,

- Ukfad réwnan opisujacy ruch rakiety, dla kidrej bedzie poszukiwany optymalny
program wprowadzania jest nastgpujacy:
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xlm] loc.
2]
tor programowy
I
/
N
8
}k z, O z[m] :
Rys. 2. Polozenie wyrzutni niezalezne od lini obserwacji celu (l.0.c.)
dv Y
o = ey G
d¥r Y
e 2 a2
- (nrg+ > Clav )ﬂ M
dv ; . dz . dx - dm
IyT = N@B, b, w, d); o= Veos¥; = Vsin¥; = Tk
gdzie:
¥V — predkosé lotu rakiety
B — kat Slizgu rakiety (kat migdzy osia rakiety a kierunkiem lotu)
yp — kat odchylenia wektora predkosci rakiety od osi x
8 — kat wychylenia steru kierunku
m — masa rakiety
z, x — wspolrzgdne poloZenia srodka masy rakiety
A= 20870 wspolczynnik obciazenia rakiet
1, — moment bezwladnosci rakiety
C,, C. — wspolczynniki aerodynamiczne odpowiednich sit
T . .
np= —Q———~prze01qieme styczne od zespolu napedowego.
Przy czym na kat wychylenia steru naklada si¢ ograniczenie
_5mux < 0 < 6max (12)

Uklad (1.1) mozna zapisa¢ w postaci ogdlnej jako:
Fil6y oo Xp, 1ty o u) = X, = A— Bx?
: A
Jalxy oo Xy 1ty oo ) = Xy = x—l-l-Cx1 U,

fo(xy o Xpy Uy oo U) = X3 = X, COSX, (1.3)

16*
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Salqg oo Xy Uy oo ) = X4 = Xy - SIOX,
Ss(Xy oo Xa, 4y oo M) = X5 = — i
Se(xy oo Xayty o thy) = X6 =1
gdzie:
A

A _
A=nr-g; B=5Co; C=7C‘2@

X, ... X, — przedstawia punkt przestrzeni stanéw (stan rakiety)
u, ... u, — przedstawia wielkosci sterujace (sterowanie).
Tak opisana rakietg nalezy przeprowadzi¢ od rozmaitosci brzegowe;j:

x;,(to) = Vo

& x2(to) = o

: x3(f0) = 2o

_II =

¢ x4(to) = Xo

Xs(to) = mg

x6(to) = to

do rozmaitosci brzegowe;:
xi(t) = Vi

X(t) =¥ =0

IT, =y x3(t) 1 Xa(t) € R(x) = X4—X3-tg® = 0
xs5(t) = my

xo(t) =t

(13)
[cd]

(1.4)

(1.5)

Rozwigzania uktadu (1.1) mozna dokonaé przechodzgc na mase jako zmienna niezalezng

av T .5
= — + Cx Q S " Vz
dm - m 2um
d!P_(_ T ct- oS8V 8
dn "\ u-m-V 2-pu-m
d
L _ 7. cos¥
dm b
ax YV aw
dm u
dam _ _
a - F
gdzie:
T — ciag silnika,
§ — powierzchnia odniesienia sit aerodynamicznychy
- h
e= ﬁ;—l—wzgledna gesto$é powietrza.
O .

(1.6
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Rozwiazania otrzymujemy w postaci
m=my—p-t

V = Vo+Din -2
L)

G C
Y = [(ln V4 D VZ) — (ln Vot ) V&)] B+, (1.7)
z = Rcos¥W+z,
x = Rsin¥W+x,

gdzie:
T ct.,. 8 Yo
D“ ‘—"p—, z,):; -, Hzmoe b
v v (1.8)

R= —% [eB(V—D)—e7’7 (Vo— D)

Po podniesieniu do kwadratu i dodaniu stronami dwdch ostatnich réwnan ukladu (1.7)
otrzymujemy réwnanie opisujace ruch rakiety
(z—-2zp)2 + (x—x0)* = R? (1.9)

Analizujac wyrazenie na promief R widzimy, ze dla rakiety o stalej predkosci torami beda
okregi, natomiast dla zmiennej predkoéci torem bedzie konchoida (rys. 3).

Wiasciwe rozwigzanie problemu programowego wprowadzenia daje kombinacja dwéch,
a w przypadku gdy wystepuje rowniez potrzeba ustawienia steréw w poloZenie zerowe
(6 = 0), trzech rozwigzan (rys. 4.).

% {fm}
)
xflm] ) punkly przetaczen - ho-c.
z[m)
[4 z{m]

Rys. 3. Tory lotu z dopuszczalnym sterowaniem; Rys. 4. Tory wprowadzenia rakiety na lini¢ obser-
okrag dla stalej predkosci; konchoida dla rosnacej wacji celu
predkoscei

2. Wyznaczenie ograniczen

Manewrowo$é rakiety ograniczaja zazwyczaj maksymalny kat wychylenia steréw lub
dopuszczalne przecigzenia (przyspieszenia jednostkowe), ktérych wartos¢ maksymalna
odpowiada dopuszczalnym ze wzgledéw wytrzymalosciowych obciazeniom.
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Optymalny ze wzgledu na minimum czasu program wprowadzenia rakiety w pole stero-
wania mozna wyznaczy¢ dia petnego ukladu réwnan ruchu (1.1). Program sterowania dla
tego ukladu bedzie jakosciowo podobny do programu, jaki mozna wyznaczy¢ dla upro-
szczonego ukladu réwnan z pomini¢ciem wahan dookota osi y, czyli jesli przyjaé

0, 2o, =0

Jest to réwnoznaczne z szybkim wygaszaniem procesu przejéciowego, wywolanego zmiang
polozenia réwnowagi momentéw.

Dla tego rodzaju zatoZer uzyskamy relacje migdzy katem §lizgu, a katem wychylenia
steru dla ukladu ,,kaczka” w postaci

c -

Kat élizgu B, ktéremu odpowiada poloZenie réwnowagi momentéw dla odpowiedniego
wychylenia steréw traktujemy w dalszym ciagu jako sterowanie u, ktorego maksymalne
wartoéci mozna wyznaczyé dla dopuszczalnych przecigzef ny.

Umax = * M (2 . 2)

A —
n1+7g“' Cf Q- Vz.
Przeprowadzone obliczenia przedstawiono na wykresach (rysunki 5, 6, 7). I tak, na rysunku
5 widzimy, jak dla zaloZonego sterowania zmieniajg si¢ przeciazenia dopuszczalne w funkcji
predkosci, przy czym punktami zaznaczono predkosci dopuszcezalne dla przeciazen 3, 6,
9, 15.

n T I P ~
15 Va=290¢ ///7
Pk /
nge12 “ f ]
10 u< Uy 7
BV, =225
PV =183
5 i
\ H,=130
| | |
70 160 250 30 VM

Rys. 5. Zmiana PrZeciaZenja w funkcji predkosci lotu
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Na rysunku 6 przedstawiono zmiang n w funkeji predkosci dla kilku wybranych katéw
wychylenia ster6w — 9°, 13° 17°, na wykresie 7 natomiast pokazano jak zmienia sie do-
puszczalne sterowania w funkcji predkoéci, dla zatozonych réznych przeciazen.

nf~ T 3 T ule) T I T

150

| 1 N 0 160 250 - 340
0 160 250 340 VIM/s] VIM/s]

Rys. 6. Zmiana przecigze normalnych w funkcjii  Rys. 7. Zakresy predkoéci sterowania: dopuszczal-
predkoéei lotu dla réznych dopuszczalnych wychy- nym wychyleniem steru, &, dopuszczalnym prze-
lef steréw cigzeniem ny = 3, 6,9, 15

3. Whnioski

Przedstawiony minimalno-czasowy program sterowania lotem oraz konsekwencje
wyplywajace z istniejacych ograniczer dotyczy rakiet o zmiennej predkoéci. Niewatpliwie,
wigkszej rangi nabiera program wprowadzenia w pole sterowania (obserwacji) rakiet
o wickszych wymiarach, jako Ze dla tego typu rakiet czgsciej wystgpuje rozdzielenie wy-
rzutni i punktu naprowadzania, jak réwniez wigksze predkosei rakiety i celu, a co sig
z tym wiaze, wieksze zakresy predkosci katowej linii obserwagcji.

Zwigkszenie sterowania rakiety zwigksza jej manewrowos¢, ktéra wspdlnie z duzymi
predkoéciami  katowymi linii obserwacji powoduje wystepowanie duzych przecigzen.

- Przy czym, wielko$é sterowania nie wplywa zasadniczo na promied krzywizny toru lotu
rakiety, a tylko na punkt przelaczania programu, a tym samym na poloZenie toru lotu.
Jest wigc écisle zwigzana z optymalizacja minimalno-czasowa programu.

Zmiang przecigzed dopuszczalnych w wyniku narastajacej predkoéci przedstawiajg
rysunki. Im wigksze sterowanie, tym wdz_eéniej wchodzi si¢ w zakres predkoéci, dla ktérych
gwaltownie rosna przeciazenia. '
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Nalezy rowniez zaznaczyé, co widaé na rys. 7, ze mala wielko$§¢ sterowania nie zawsze
gwarantuje zachowanie dopuszczalnych przeciaZeri w calym zakresie predkosci. W zwigzky
z tym naleZzaloby sie zastanowié nad programowa zmiang sterowania, ktéra by w zakresie
wickszych predkodei ograniczala wystgpowanie przeciaZzen wigkszych od dopuszezalnych,

Problemy te, mimo isthiejqcych rozwiazan praktycznych nie doczekaly sie doktadnych
opracowan teoretycznych.
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Pesome

MUWHUMAJIBHO-BPEMEHHAA TIPOIPAMMA VIIPABJIEHHA IIOJIETOM IIPU
TNIEPEMEHHOI1 CKOPOCTH

Pabota NpencraBNaeT METOX ONpPECHCNCHHA ONTHMANbHOH IPOrPaMMBI A MHHAMYMH BpPEMEHHH
BBE/ICHMA PaKeThl B 00acTh ynpapiedusi. Peluenye npuBefeHo IS ABYX POAOB JOITYCTHMBIX YCAOBHIA:
1 momycTumplil YroNI OTHJIOHEHHST PYNs, 2 NONYCTHMAS] HOPMAJIBHAS IIePerpysKa.

Summary

MINIMUM-TIME PROGRAM FOR CONTROL FLIGHT WITH VARIABLE VELOCITY

In the paper a method is presented for the determination of the optimal minimal-time control program
to introduce a rocket into the control field.

The solution is given in the case of two limiting conditions:
1) admissible angle of control vane;
2) admissible normal forces in the flight.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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1. Wprowadzenic

Samolot jest obiektem sterowania, ktérego wlasciwosci statyczne i dynamiczne zmie-
niaja sie wraz.ze zmiang warunkéw lotu, np. predkosei czy wysokosci lotu. Zmiana tych
wlaéciwosci powoduje znaczne odchylenie wskaznikéw jakosci ukiadu stabilizacji od
wartosci zaloZzonych. Przyczynia si¢ to do zlej sterowalnosci lub nawet takze do utraty
stabilnos$ci samolotu. Szczegdlnie niebezpieczne sg duZe zmiany charakterystyk statycz-
nych, ktére moga prowadzi¢ do przekroczenia wartosci granicznej przy$pieszenia normal-
nego. Aby zmiany wiasciwosci samolotu nie wplywaly na charakterystyki ukiadu stero-
wania samolotem, nalezy je uwzgledni¢ podczas projektowania tego uktadu. Sprowadza
si¢ to w konsekwencji do zastosowania sterowania adaptacyjnego. O sposobie kompensacji
wplywu wlaséciwosci obiektu na charakterystyki ukladu sterowania w gidéwnej mierze
decyduja wymagania stawiane ukladowi sterowania oraz spos6b otrzymywania informacji
0 zmianach parametréw obiektu, tj. metoda identyfikacji parametréow jego modelu mate-
matycznego. Obecnie dla wigkszosci obiektow niestacjonarnych stosowane sa metody
syntezy ukladéw sterowania oparte na identyfikacji parametrycznej, dokonywanej w czasie
rzeczywistym. Zwiazane jest to z wyZsza jakoscia i elastyczno$cig pracy takich uktadéw,
a takze z coraz wigkszym zastosowaniem mikrokomputeréw, ktére moga rozwiazywac
zlozone zadania identyfikacji i sterowania.

PoniZej przedstawiono zasady syntezy algorytmdw sterowania i adaptacji ukladu
stabilizacji samolotu w kanale podtuznym. Algorytmy adaptacji bazuja na informacjach
0 parametrach modelu matematycznego samolotu uzyskanych droga identyfikacji para-
metrycznej w czasie rzeczywistym. Postepowanie takie jest mozliwe przy zatoZeniu, Ze
W czasie trwania procesu przejéciowego identyfikacji i adaptacji wladciwosci statyczne
i dynamiczne samolotu nie ulegaja istotnym zmianom.
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2. Identyfikacja modelu matematycznego samolotu

Dyskretny model matematyczny samolotu w kanale podluznym przyjgto w postaci [3]:
x(k+1) = A(k) x(k)+ B(k) (k) +w(k), x(k) = [8(k), a(k)]®,
2(k) = Hx(k)+o(k), O

gdzie: x(k), w(k), z(k) i v(k) — odpowiednio wektor stanu, zaklécen, pomiardw i szuméw
pomiarowych; &(k)— sygnatl sterujacy; A(k), B(k) i H— odpowiednio macierz stanu,
sterowania i wyjscia. »
W przypadku slabej niestacjonarnosci modelu (1), na odcinku czasu AT nie dluzszym niz
czas procesu przejsciowego identyfikacji, mozna zaniedba¢ zmiennosci w czasie elementéw
macierzy A(k) oraz B(k) i wéwczas:
x(k+1) = Ax(k)+ Bé(k)+w(k),
2(k) = Hx(k)+ (k). @)

Do identyfikacji parametréw modelu matematycznege (2) na podstawie pomiaru
sygnalu wejsciowego d(k) 1 sygnal6w wyjéciowych z(k) zastosowano metode najmniejszych
kwadratow. Alogrytmy identyfikacji, otrzymane wedlug metody najmniejszych kwadra-
tow, cechujg si¢ postacig rekurencyjng — a wigc wygodna do obliczert numerycznych —
a takze wysoka zbieznodcia i dokladno$cig identyfikacji.

Identyfikacja parametréw modelu matematycznego samolotu mozliwa jest poprzez
~ pomiar sygnatu wejéciowego d(k) (wychylenia steru) oraz: -

— jednej wspotrzednej wektora stanu x(k) (predkosci katowej pochylenia 19"(k)),

— pelnego wektora stanu x(k) (pod warunkiem, Ze mozZliwa jest obserwacja kata

natarcia «(k)).

W przypadku obserwacji skalarnego sygnalu wejsciowego i wyjéciowego, model mate-
matyczny (2) przetransformowano do postaci kanonicznej Frobeniusa i nastepnie prze-
ksztalcono do skalarnego rownania réznicowego o postaci

IK) = G(k) p+f (k) ©)
gdzie: f{k) — dyskretna funkcja przypadkowa z zerowa wartodcia oczekiwana (reszta
modelu),

Gk) = [k —1), 9(k—2), b(k—1), 8(k—2)],

. @Y = [auaz’ CI’CZ]T' )

Identyfikowane elementy macierzy ¢ zwiazane s3 z elementami macierzy stanu A i macierzy
sterowania B rownania (2) zaleZnodciami:

4y = 4130, — 011422, 43 = 4y +0As,,

¢ = by, ¢y = bi(a;1—a;2—a3,)+byas,.

Jezeli zmiany parametrow modelu (1) w czasie trwania procesu identyfikacji sa nie-
wielkie, wowczas do identyfikacji parametréw réwnania (3) zastosowaé mozna algorytm
rekurencyjny metody najmniejszych kwadratéw:

Pk) = pk—1)+ P(k) G* () Q(R) [8(k) — G(k) p(k ~ 1)],

P(k) = P(k—1)—P(k—1)G*()[Q~* (k) + G(k) P(k— 1) G* (k)] G (k) P(k — 1), @
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lub

o) = plk—1)+ PG (k) QK[ (k) - G(R) ok — V)], 5

P(k) = R(k—1)—R(k—1)G* () [Q~ (k) + G(k) R(k—1) G*(k)] "' G(k) R(k —~ 1), (
przy czym: @(k) — estymator macierzy parametréw ¢; Q(k) — wspdlezynnik wagi;
R(k) = (10*+10%) I, I — macierz jednostkowa.

Jesli niestacjonarno$¢ identyfikowanych parametréw jest silna, wéwczas algorytmy
(4) i (5) sa na ogot rozbiezne. Wowezas zdecydowanie lepsze wyniki otrzyma sie stosujac
tzw. uktad réwnan normalnych metody najmniejszych kwadratow [3].

Przy dodatkowym okresleniu kata natarcia «(k), identyfikacja jest mozliwa wedlug
nastepujacego algorytmu:

y (k) = @ (k— D+ PR) SR QK" (k) — S™(}) g™ (k—1)], «
Pk) = P(k—1)—P(k—1)S()[O~ 1 (k)+ ST (k) P(k—1) S(K)] " ST(k) P(k— 1), ©
gdzie: 9 — estymator macierzy parametréw
. k—1) d(k)
v — A'B Sk:_z(___._ = .
LR CEY b N

Algorytm ten wykazuje duzo wyisza zbiezno$¢ i dokladno$é identyfikacji niz algorytm
@) lub (5). ’

3. Algorytmy stabilizacji

Podstawowym zadaniem ukladu stabilizacji samolotu w kanale podiuznym jest utrzy-
manie charakterystyk stabilnos$ci i sterowalnosci na okre§lonym, zadanym poziomie.
Ponadto uklad ten powinien tlumié zakldcenia wystepujace podczas lotu samolotu w tur-
bulentnej atmosferze.

Ogolny schemat ukfadu stabilizacji przedstawiono na rys. 1.

mit) Son 51 Bt
wykonawezy] Samolot

- n{tl
uft} or (1)
Autopilot ( ‘,
z cztonem
wykohawczym 4—‘

Rys. 1. Schemat ukiadu stabilizacji w kanale podtuznym samolotu

Autopilot w oparciu o wielkosci wyjsciowe samolotu i sygnal m(t) przemieszczenia drazka
przez pilota generuje sygnal u(?). Rénica sygnalow m(r) i u(t) stanowi sygnat uchybu,
ktéry czton wykonawczy przeksztalca w przemieszczenie steru 8(¢). W dalszych rozwaza-
niach uwzgledniono tylko wiasciwoséci statyczne czlonéw wykonawczych, wyrazone po-
przez wspolczynniki wzmocnienia statycznego, ktére jawnie nie wystgpuja, a zawarte sa
odpowiednio we wspdiczynnikach wzmocnienia samolotu i w parametrach autopilota.
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Biorac pod uwage speinienie postawionych przed ukiadem stablhzacp zadan, najbar-
dziej odpowiednia jest nastepujaca struktura autopilota

u(t) = K ()m(0)+K,(8) 90 + Kz (D)n(D), (7)

gdzie n(?) jest przy$pieszeniem normalnym, a wspotezynniki K, (2), K,(¢) i K;(t) sa para-
metrami autopilota. Struktura ta wykorzystuje informacje o sygnalach bezposrednio
mierzalnych. Wprowadzenie czlonu Kl(t) m(t) zapewnia stabilizacje statycznego wspél-
czynnika wzmocnienia ukladu zamknigtego, a pozostale cziony uwzgledniajace predkogé
katowa pochylenia 19(t) 1 przy$pieszenie normalne n(¢) daja mozliwos¢ wplywania na te
dwie wielkodci.

Inne struktury autopilota, wykorzystujace informacje o pochodnej predkosci katowej
pochylenia 19"(t) Iub pochodnej przyspieszenia normalnego n(¢), cechuja sig wigksza wrazli-
wodcia na szumy pomiarowe (wynika to z rézniczkowania sygnatow) i tendenqq do wzmac-
niania zaklocen dzialajacych na samolot.

Dokonujac syntezy ukladu stabilizacji metodami przestrzeni stanéw mozna zbudowaé
autopilot w postaci sprzgzen proporcjonalnych od zmiennych stanu, co wyrazi si¢ réwna-
niem

u(k) = Ky(kym(k) + K, (k)d(k) + Ks(k)a(k), . @®)

gdzie k jest dyskretnym operatorem czasu, a Ks(k) — parametrem autopilota. Procesy
przejéciowe «(f) 1 »(t) maja zblizony charakter, stad nalezy wnioskowaé, Ze wlasciwosdci
struktury (8) i (7) sa podobne.

W przypadku wolnych zmian parametrow obiektu interesujgcy rezultat uzyskano
stosujac jednokrokowy, suboptymalny algorytm sterowania o postaci

8(k) = —[R(k)+B*Q(k) BI~*B*Q (k) Ax(k|k), ©
ktéry minimalizuje wskaznik jakosci
0 = x[(k+ D)IKI*Q(k) x[(k + D)Ik]+ R(k) 6*(k), (10)
przy ograniczeniach
x[(k+D|k] = Ax(k|k)+ Bd(k), ‘ {an

przy czym: x[(k-+1)|k] — predykcja wektora stanu; Q(k) — macierz wspolczynnikow
wagi; R(k)—~wspolczynn1k wagi; x(k|k) — wektor stanu otrzymany na wyjsciu filtru
optymalnego.
Poniewaz

o(k) = Ky(kym(k) —u(k)
stad:

uk) = K, (kym(k)— 6(k). (12)
Podstawowa wada algorytméw (8) i (12) jest koniecznosé okreslenia kata natarcia a(k).

Na rys. 2 przedstawiono stopieri kompensacji zakl6cenia dzialajacego na samolot

przez poszczegdlne struktury autopilota, Podczas symulacji ukladu stabilizacji zalozono,
e zakldcenie w () ma charakter sygnatu sinusoidalnego o jednostkowej wartoéci $redniej.

OdpowiedZ samolotu na zaklécenie w (¢) oznaczono poprzez ﬂ.w(t) i n,(t), natomiast
odpowiedz uktadu stabilizacji — poprzez $(¢) i n(t). Z przedstawionego rysunku wynika,
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Rys. 2, Wplyw struktury autopilota na kompensacje zakiocen dzialajacych na samolot

e struktury (7) i (8) majg zblizone wlasciwosci z punktu widzenia ttumienia zaktocen;
natomiast struktura (12) silnie thumi zaklocenie. We wszystkich przypadkach zatoZono
identyczne potozenie biegunéw ukladu zamknigtego.

4. Algorytmy adaptacji

Punktem wyjscia do syntezy algorytméw adaptacji jest biezaca znajomos$é charakte-
rystyk samolotu w postaci macierzy stanu 4 i sterowania B dyskretnego modelu matema-
tycznego (2). Mozliwe jest takze okreslenie macierzy A, i B, ciaglego modelu matematycz-
nego samolotu w kanale podhuznym za po$rednictwem zwiazkéw przyblizonych

A, = (A=-D/T,
- B, = B/«Tv (13)
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gdzie T jest okresem impulsowania sygnaléw, a I — macierza jednostkowa. Jezeli okres
impulsowania jest duzy, to réwnan (13) nie mozna stosowa¢ ze wzgledu na duzy blad
okreslenia macierzy A, i B,. Rowniez w przypadku malej wartosci T réwnan tych nic
mozna stosowaé, gdyz blad identyfikacji silnie wplywa na macierze 4. i B,. Doktadniej
parametry modelu cigglego wyznaczyé mozna z réwnan:

1

Ac = —T—IHA,
B, = [exp(4.T)—~1I]"'4.B. (14)
Transmitancje ciaglego modelu matematycznego uzyska si¢ z réwnania
) = 20 _ s agoip, = 0T
Go(s)*W—H[SI Al'B. = T252 4 2ETs 41 (15)

gdzie H = [, 0].

Podana metoda identyfikacji nie pozwala wyznaczyé transmitancji G (5) = ) =
_ _K,(l_—ljf.vz) 3
T2 2ETs+1°
G.(s) i G+(s saidentyczne [3]. Zera te na ogél maja znikomy wplyw na proces przejéciowy
n(t) i mozna je zaniedbaé, Wspolczynnik wzmocnienia przecigZenia okresla sie z zaleznoéci

V
Kn - KOT,3g’ (16)

a wlasciwie zer tej transmitancji, gdyZz mianowniki transmitancji

gdzie: ¥V — predkosé lotu; g — przyspieszenie ziemskie.

Zaktadajac, Ze w czasie trwania procesu przejsciowego identyfikacji i adaptacji para-
metry modelu matematycznego samolotu nie ulegng istotnym zmianom, to problem
syntezy algorytméw adaptacji mozna rozwigzaé klasycznymi metodami teorii sterowania,
Dla algorytmu autopilota (7), zastosowanego w obwodzie sprzgzenia zwrotnego, transmi-
tancja ukladu zamknigtego samolot-autopilot ma postaé (patrz rys. 1)

e M K, (14T9)
Go() =y = TEP 125 Tos i1 (17)
gdzie: m(s) — transformata sygnalu przemieszczenia draZka; '
K= K=Ky K= 22 K;.,

1+ K, K3+ K K,

7 - ]/ T>—K,K,T?
= 1+K2K'+K3Kn ’
- 2T+ K, K5 T,
T 2V (KK + K K (TP — K3 K, T2)

Algorytmy doboru nastaw (algorytmy adaptacji) parametréw autopilota K,(#), K»(t)
i K53(t) mozna okredli¢ [4]:

— z warunku stabilizacji wartosci maksymalnego przeregulowania o, i stalej czasowej
T,

— z warunku stabilizacji stalej czasowej T, i wspolczynnika tlumienia £,.

K;
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Jezeli jest mozliwos¢ okreslania kqta natarcia «(f) wskazane jest postuzyé si¢ algoryt-
mem (8) lub ewentualnie (12), gdyz wéwczas nie ma potrzeby wyznaczania parametréw
ciggtego modelu matematycznego na podstawie modelu dyskretnego, co zwiazane jest
z okre$lonymi bledami. Dyskretna transmitancja ukladu zamknietego, dla algorytmu
autopilota (12), ma postaé

G(z) = ¥(2)

=" ClzI— A+ BK]"'B(1—K,), (18)

przy czym: jesli C = [1,0], to y(z) = #(2), a gdy C = [0, 1] to y(z) = a(z); natomiast
K = [K,, K]

Alogrytmy adaptacji parametréow K, i Ks mozna okredli¢ na podstawie zadanego
polozenia biegundéw transmitancji (18). Przyjmujac, dla zadanego polozenia biegundw,
réwnanie charakterystyczne ukladu zamknigtego w postaci:

2Z2+dz+e =0 (19)

oraz porownujac odpowiednie wspolczynniki rownania (19) i réwnania charakterystyczne-
go transmitancji (18), otrzyma si¢ zwiazki na warto$ci parametrow autopilota K, i Kj
dla dwu przedstawionych metod identyfikacji. Parametr K, okreSlony zostat z warunku
utrzymywania na stalym zadanym poziomie K; statycznego wspélczynnika wzmocnienia
K,. przyspieszenia normalnego n(?), czyli (patrz réwnanie (16))

14

an = KO: '57]"3?

= K; (20)
lub ewentualnie z warunku stabilizacji wspolczynnika wzmocnienia kata natarcia «(?),
okreglonego z transmitancji (18).

W przypadku stosowania algorytmu (12), macierze modelu matematycznego samolotu
A 1 B okreslane sa w procesie identyfikacji, natomiast K; — z réwnania (20). Istotny tu
jest wlasciwy dobor wartoéci wsp6lezynnikéw wagi tego algorytmu, ktére nalezy okreslié
np. drogg symulacji ukladu. Dobre rezultaty uzyskano uzaleZniajgc wartosci tych wspot-
czynnikéw od aktualnej wartosci wychylenia steru w ukladzie zamknigtym. Jezeli zmiany
! parametrow modelu matematycznego samolotu sa szybkie, wowczas ukfad stabilizacji
z algorytmem (12) moze utracié¢ stabilno$é.

5. Podsumowanie

W pracy przeanalizowano problem stabilizacji samolotu w kanale podiuZznym z uw-
zglednieniem zmian parametréw statycznych i dynamicznych samolotn. Zmiany te okresla-
no poprzez identyfikacje parametryczna, ktorej wyniki wykorzystano do korygowania war-
tosci parametréw autopilota przy pomocy odpowiednich algorytméw adaptacji. Zagadnie-
nia syntezy algorytméw identyfikacji, stabilizacji i adaptacji oméwiono przy zatoZeniu
quasistacjonarno$ci parametréw samolotu w czasie trwania procesu identyfikacji i adap-
tacji. Zalozenie to mozna przyja¢ dla wigkszosci obiektow latajacych.
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PeswonMme

MPOBJIEMA CTABHMIIM3AUMH CAMOJETA C HCIIOJBIOBAHHMEM
TTAPAMETPUYECKOW WIEHTUMGKAIIUNA

B paBote npopeféH aHaiuM3 CTabHIIH3auUM Camoliéra B NPOJOJIGHOM KaHAJIC YUWTHBAsT M3MEHEHHT
CTATMYECKHMX M JMHAMHYECKHX TapamMerpoB camonéTa. OTH U3MEHEHHS ONPENENISETCA Uepe3 NapameTpH-
YECKYIO MAEHTHDHUKALMIO NUCKPETHOM MATEMATHUECKOH MOMENH CaMONETa METOMOM HAaHMEHBUIMX KBaf-
paroB. PesynbTaTsl MACHTHG)MKALMA ABIAIOTCS OCHOBOH IS HUCIPaBIEHUA 3HAUCHHA TIapameTpoB Cuc-
TeMBbl CTabMIIM3aLUY ~— HCIOJIL3YS COOTBETCTBYIOLIME AJITOPHTMBI aJanTallH BO BPeMA H3MEHAIOIIHXCH
yeosuit monéra, IIpoGuemsr uaentHdUKaNKK, CTACHIM3ALUH U AAANTALUMH NIpeacTableno ucxoms U3
NPENNOCHUIKH HeGOJBLIMXK W3MEHEHHMIT TIAPAMETPOB MATEMaTHUECKOH MOJENH CamMOJIETa BO BPEMS NpPOM3-
XOMCHEHHSA TIEPEXOAHOTO NPOLECCa MASHTHMUKAIMM M alArTTaIH,

Summary

SOLUTION OF THE PROBLEM OF STABILIZATION OF AIRCRAFT BY MEANS
OF PARAMETRIC IDENTIFICATION

The problem of stabilization of an aircraft in the oblong channel with regard to changes of its static
and dynamic parameters is analysed. The changes are determined by means of parametric identification
of discrete mathematical model of aircraft by the method of least squares. The results of identification
provide the basis for correcting the values of the parameters of stabilization system provided proper algo-
rithms of adaptation during changeable conditions of the flight are used. The problems of identification,
stabilization and adaptation are presented on the assumption that small changes of the parameters of the
mathematical model of aircraft take place during the transient process of identification and adaptation.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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SAMOLOTEM W PETLI

WOJCIECH BLAJER
JAN PARCZEWSKI

Wyzsza Szkola Iniynierska w Radomiu

Modelowano programowy ruch samolotu w petli. Postulowano by §rodek masy samo-
lotu opisywat podczas ruchu okrag o stalym promieniu. Przedstawiono model matema-
tyczny wyznaczania funkcji sterowania sterem wysokosci zapewniajgcej $cista realizacje
natozonego warunku wigzu programowego. Samolot potraktowano jako sztywny obiekt
tatajacy ze sztywnymi ukladami sterowania.

1. Wstep

Typowym zagadnieniem symulacji nieustalonych ruchdéw samolotu jest badanie od-
powiedzi zamodelowanego ukladu na narzucony model sterowania [1, 7, 8]. Warunkiem
symulacji danego manewru czy figury akrobacji lotniczej jest jednakze przyjecie odpowied-
niego modelu sterowania. Najczgsciej jednak znane sa tylko ogdlne zasady sterowania przy
wykonywaniu poszczegblnych manewréw, Sciste wartosci parametréw sterowania oraz
ich przebiegi czasowe moga by¢ trudne do ustalenia.. Geometria symulowanego ruchu
zaleze¢ moze natomiast silnie od nieduzych zmian w modelu sterowania.

W pracy podjeto aspekt zagadnienia odwrotnego. Nakladajac na ruch samolotu od-
powiednie warunki (wigzy programowe [2, 3, 5]) poszukiwa¢ mozna takiej funkcji stero-
wania, ktora zapewni realizacj¢ zalozonego ruchu programowego. Ograniczono si¢ do
modelowania programowego ruchu samolotu w petli. Jako wigz programowy przyjgto
warunek pozostawania $rodka masy samolotu na okregu o zadanym promieniu, zawartym
w plaszczyinie pionowej wzgledem ziemi.

Samolot traktowano jako sztywny obiekt latajacy o trzech stopniach swobody (tylko
ruchy symetryczne). Sterowanie samolotem realizowano poprzez zmiang ciggu silnika
oraz zmiany wychylen steru wysokosci. Przyjeto przy tym, ze wychylenia steru maja para-
metryczny wplyw jedynie na warto$é aerodynamicznego momentu pochylajacego.

Ze wzgledu na istotne uproszezenia w formutowaniu zapisu modelu matematycznego
rozwazanego ruchu programowego, dynamiczne réwnania ruchn samolotu zapisano
w formie [4, 6]:

17 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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m-V = —P,+T-cos(a+x)—m-g-siny, )
m-V.y=P+T sin(fe+x)—m-g-cosy, 2)
JO = M+T-e, (3

gdzie: m — masa samolotu, J— moment bezwladnosci, V' — predko$é samolotu, y — kat
nachylenia wektora predkoéei do poziomu, T — ciag silnika, y — kat pomiedzy wektorem
ciagu i osig Ox, e — odlegloé¢ linii dzialania wektora ciggu od $rodka masy, g — przy-
spieszenie ziemskie, P, P,, M —sila oporu aerodynamicznego, sita nos$na i aerodyna-
miczny moment pochylajacy, ¢ — kat natarcia samolotu, Q — predkos¢ pochylania samo-
lotu.

Rys. 1 Stdsowane uklady odniesienia: Oy x,z; —ukiad inercjalny o osi 0,z; pionowej, Oxz — uklad
wiasny samolotu, 0x,z, — uklad aerodynamiczny o osi Ox skierowanej wzdluz kierunku wektora predkosci
catkowitej, Ox,z, — uklad grawitacyjny, réwnolegly w kazdej chwili do ukladu 0 x z,

Réwnania (1)~ (3) uzupelniaja zwiazki kinematyczne

%, = V- cosy, 4)
, z, = —V-siny, ®)]
| 6-0 | ®
oraz zaleznos¢ pomocnicza (rys. 1)
@=0-y, ' 0

gdzie: x,, z; — wspdirzgdne $rodka masy samolotu w inercjainym ukladzie odniesienia
0,x,z,, @ —kat pochylenia samolotu.

Wystepujace w réwnaniach ruchu sita oporu, noéna oraz aerodynamiczny moment
pochylajacy sa ogdlnie znanymi zalezno$ciami:

1 1 1
P, = TQSVZC_,, P, = —2——QSV2CZ, = —-2—QSV2C,C,,,,

gdzie: o — gesto$¢ powietrza, S — powierzchnia noéna, ¢y, ¢,, ¢, — wspélczynniki sily
oporu, sily noénej i momentu pochylajacego, ¢, — $rednia cigciwa aerodynamiczna.
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W pracy przyjeto prosty model oddziatywan aerodynamicznych. ZatoZono, Ze wspol-
czynniki sily nosnej. i oporu aerodynamicznego zaleza tylko od wartoéci kata natarcia,
natomiast wspolczynnik momentu pochylajacego przyjeto jako zalezny od kata natarcia,
katowej predkosci pochylania i kata wychylenia steru wysokosci. Dodatkowo zalezno$¢
c.{(o0) potraktowano jako liniows.

Cx = cx(a)a C;=a-a, Cm = Cm(a’ Q’ 611)’ (8)

gdzie &;; — wychylenie steru wysokosci. Dla zmniejszenia skomplikowania zapisu dalszych
wyprowadzen przyjeto tez, Ze warto$¢ gestosci powietrza jest ustalona, ¢ = const.

2. Sformuwlowanie zagadnienia

Postulat azeby w kazdej chwili lotu srodek masy samolotu 0 znajdowat sic na okregu
petli 0 zadanym promieniu r réwnowazny jest z natozeniem na ruch ukladu wigzu progra-
mowego o postaci

1 1
= 5 (x}+22)—7r2 =0. )

Rys. 2 Geometryczna ilustracja nalozonego wigzu programowego

Jezeli w chwili poczatkowej uklad spelnia wiez, tzn
S(x105210) = 0, (10

to warunek (9) réwnowazny jest jego formie rézniczkowej [2,3] f = v, ¥ +z,2; = 0,
ktora po uwzglednieniu (4) i (5) moze by¢ zapisana jako

7* = V(x,cosy—z;siny) = 0. an

17+
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Podobnie jak poprzednio, zadajac azeby w chwili poczatkowej spelniony byt warunek (11),
ozyli ' )

J*(x105 2105 Vo, ¥0) = 0, (12)
w dowolnej chwili czasu spelniony bedzie warunek (11), gdy w kazdej chwili czasu spel-
niany bedzie warunekj"'* = 0. Stosujac analogiczne podstawienia i wykorzystujqc zalez-
nosci z rys. 2, réwnanie to mozna sprowadzi¢ do postaci

JE=Vi—p.r-v=0. (13)

Przeksztalcony warunek wiezu (13) interpretowaé nalezy nastgpujaco. Jezeli w chwili
poczatkowej stan ukladu spetnia warunki (10) i (12), to spelnianie przez ruch samolotu
warunku (13) jest rownowazne z realizacjg wigzu w postaci (9). Z drugiej strony, jedli ruch
samolotu ma by¢ zgodny z nalozonym wigzem (9), zmiana kata y zwigzana jest réwnaniem
(13). Odrzucajac przypadek zerowej predkosci lotu, postulowanie realizacji rozwazanego
ruchu programowego jest rownowazne warunkowi

14

p=— (14)

Jezeli w kazdej chwili rozwaZanego ruchu programowego spetniona ma by¢ zalezno$é
(14), z réwnania (2) wynika, Ze spelniony musi by¢ warunek

L2
m-V —%QSVZ(:,—T-sin(oc+x)+m--g-cos‘y=O. (15

Rownanie powyisze wyraza soba warunek réwnowaZenia sig¢ wszystkich sit czynnych
i bezwladnosci na kierunku promieniowym. Oczywistym jest, Ze realizacja tego warunku
implikuje stalg warto$¢ promienia petli, a spelnienie dodatkowo warunkéw (10) i (12),
wykonywanie przez samolot konkretnie narzuconej petli.

Reasumujac, z punktu widzenia realizacji ruchu programowego opisanego réwnaniem
wigzu (9), model sterowania samolotem winien by¢ dobrany tak, azeby odpowiedz ukladu
opisanego réwnaniami rézniczkowymi:

V= %(——;—QSVZC,C-}- T-'cos(a+x)—m'g-sin7.l), (16)
' .
0= 1 —LQSVZc twtTe (18)
J 2 a~m " 2

uzupetnionymi zwigzkami (4)=-(6) oraz dodatkowo (7), w kazdej chwili ruchu speiniala
warunek (15). Wartoéci poczatkowe sktadowych wektora stanu tak okre§lonego ukladu
réwnan rézniczkowych musza przy tym byé dobrane tak, aZzeby spelnione byly réwnania

(10) i (12).

3. Modele sterowania samolotem w petli

W rozwazanym przykladzie ruchu programowego sterowanie samolotem realizowano
poprzez zmiany wychylenia steru wysokosci 8y oraz poprzez zmiany wartoéci ciagu sil-
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nika T. Model zmian tych parametréw dobrany musi by¢ przy tym tak, azeby w kazdej
¢hwili zachodzit warunek (15). Przy uwzglednieniu poprzednich zatozeh o statej wartosci
o, zaleznosci ¢, tylko od kata « oraz biorac pod uwagg zaleznos¢ (7), réwnanie (15) jest
ogblng zaleznodcia typu

w¥V,y,0,T) =0, (19

Réwnanie powyzsze zalezy wigc jawnie tylko od jednego parametru sterowania — ciggu
silnika 7. Zadanie sterowania w zadanym ruchu programowym rozwiazane mogloby by¢
nastgpujaco. Przy dowolnie dobranej (z punktu widzenia realizacji wigzu (9)) funkcji
zmian wychyle steru wysokosci &y, zmiany wartosci ciggu silnika mozna wyznaczaé
bezposrednio z réwnania (15) w zaleznosei od aktualnych wartodci V, » i @, Inaczej méwiac,
wyliczong z réwnan (15) funkcje

T = T(V,y,0) (20)

wystarczy podstawi¢ do prawych stron réwnan (16) i (18). Niezaleznie od modelu sterowa-
nia sterem wysokosci, odpowiedz rozwazanego ukfadu réwnan rézniczkowych (16)-+ (18)
i (4)+(6) realizowaC bedzie wowczas narzucony ruch programowy. W kazdej chwili
bowiem realizowany bedzie warunck (15).

Chociaz przedstawiony powyzej model sterowania polegajacy na nalozeniu warunkow
od wigzu programowego na funkcj¢ sterowania ciggiem silnika jest poprawny od strony
teoretycznej, w praktyce realizacja takiego modelu sterowania moze okazadé sie niefizyczna.
Sterowanic w petli realizowane jest bowiem gléwnie poprzez zmiany wartosci wychylenia
steru wysokosci [1]. Zmiany ciagn silnika dokonywane sg zwykle dla zapewnienia odpo-
wiedniej predkosci lotu, a petla wykonana moze réwniez by¢ przy stalej wartosci ciggu.
O wiele ciekawszym zagadnieniem wydaje si¢ wigc narzucenie (niezaleznie od warunkéw
wiezu programowego) pewnego modelu zmian ciggu silnika i poszukiwanie modelu zmian
dy zapewniajacego realizacje programu ruchu.

Formalnie warunek (15) nie zalezy jawnie od 0g. Aktualne wartosci ¥, y 10 zaleza
jednak od przebiegu zmian tego parametru sterowania. Warto$¢ kata wychylenia steru
wysokosci wplywa bowiem poprzez wspdiczynnik momentu pochylajacego ¢, (wzory
(8)) na zmiany wartosci katowej predkosci pochylania Q. Co za tym idzie, funkcja zmian
8y decyduje o aktualnych wartosciach kata natarcia «, a wigc posrednio wplywa na prze-
biegi czasowe wszystkich elementéw wektora stanu odpowiedniego ukladu réwnan rézaicz-
kowych. PoniZej przedstawiono sposéb wyznaczenia funkcji zmian gy zapewniajacej
§cisly realizacje rozwazanego ruchu programowego. Dla skrdcenia zapisu, w dalszej czgdci
pracy przyjmowano przy tym stala warto$¢ ciggu silnika T = const.

Réiniczkujac po czasie warunek (15) otrzymamy:

2erV —QSVVaa—% oSV *ab— Tacos(a+ y) —mgysiny = 0. 1)

Je$li w réwnaniu powyzszym V i y zastapimy zalezno$ciami (16) i (17), natomiast zgodnie
z (7) oraz (6) i (17), & przedstawimy jako

W= O = Q—_-,K, 22
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przeksztalei si¢ ono do réwnania o nastgpujacej ogdlnej formie

w,Q,7,0) = 0. (23)
Poddajac kolejnemu rézniczkowaniu po czasie rownanie (21) otrzymamy

2 (21 V)~ oS (P2 + VP ) an— 205V Vi~ - 0SVaii +

o . . 24
—Técos(a+ y)+ Tasin(o+ ) — mgysiny —mgp?cosy = 0. @4)

Jesli zapewnimy, Zze w chwili poczatkowej o spetnione bedg zwiazki (15) i (21), czyli
w(¥s, ¥o, o) =0 (25)
oraz
w(Vo, Qo, Vo, @) = 0,

to realizacja w kazdej chwili ruchu warunku (24) zapewnia¢ bedzie, ze warunek (15) bedzie
© zachowany. ' _

Réwnanie (24) interpretowaé mozna jako warunek nakladany m.in. na druga pochodng
kata natarcia «. Jezeli z rownan (16) i (17) wyznaczymy Vi y jako:

cf;; 4—Td sin{a+ )+ mgycosy|, (26)

. 1 . 1 )
V= P (—QSVVCX-—T oSV

.V »
¥=- @n
oraz uwzglednimy zaleznoéci na ¥, ¥ i « identyczne jak przy przejsciu od wzoru (21) do
jego postaci (23), druga pochodna kata natarcia « otrzymana z réwnania (24) bedzie
funkcja

a=uV,0,y,0). (28)
Z drugiej strony z zaleZmosci (22) wynika, Ze

0 = b2+—i/—. (29)

Réwnanie powyzsze traktowaé mozna jako tozsame z réwnaniem (18) réwpafd ruchu,
Postulowanie realizacji wigzu (9), ktérego rownanie przeksztalcono przy odpowiednich
zatoZeniach do postaci (24), implikuje Scisla zalezno$é na & zgodnie z (28). Wynika stad,
Zze jezeli w rownaniach ruchu réwnanie (18) zastapimy tak okreslonym réwnaniem (29),
ruch opisany tymi réwnaniami realizowa¢ bgdzie zalozony program. Wartosci poczatkowe
Vos Yo, Qo, X105 210 1 &y muszg byé dobrane przy tym tak, by spelnione byly warunki
(10), (12) i (25). .

Tozsamos¢ rownad (18)1 (29) mozliwa bedzie wowczas, gdy model sterowania zmianami
wychylen steru wysokosci dobrany bedzie tak, ze w kazdej chwili lotu prawe strony réwnan
beda sobie réwne, czyli

[ LV
J, "Z—QSV-CaCm(a, Q, 6[,)+TH = oc+-r—-. (30)
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Z rownania tego w kazdej chwili wyznaczy¢ mozna aktualng warto$é wychylenia steru
wysokosci. Tak wyznaczona funkcja 8,4(¢) bgdzie poszukiwanym modelem sterowania
sterem wysokosci w narzuconym ruchu programowym.

4. Uwagi koncowe

Jak wynika z przedstawionej pracy, warunek realizacji wigzu programowego narzuca
odpowiednie ograniczenie na model sterowania zamodelowanym samolotem. W przypadku
jednego wiezu determinowane s3 przy tym przebiegi tylko jednego z niezaleznych para-
metréw sterowania. W danym przypadku sg to odpowiednio warunki (20) i (30), w zalez-
-noéci od tego, ktéry z parametréw sterowania obrano jako przyjety arbitralnie. Przyjety
a priori model sterowania jednym z parametréw sterowania ma oczywilcie wplyw na
model sterowania drugim parametrem wyznaczanym z warunkéw wiezéw. Ten ostatni
,»dopasowuje” jakby odpowiedZ ukladu tak, by w kazdej chwili realizowany by} wigz (9).
Podobnie, wyznaczany model sterowania zalezny jest od wartosci poczatkowych stanu
lotu. Spelnia¢ one musza przy tym odpowiednie warunki (10), (12) i (25).

Przy wyznaczaniu modelu sterowania &y zalozono T = const. Przyjecie dowolnej
innej funkcji zmian ciggu silnika podeczas ruchu spowoduje, Zze w rownaniach (21) i (24)
pojawia sie cztony z pierwszymi i drugimi pochodnymi po czasie wartosci ciagu T. Przyjeta
‘arbitralnie funkcja zmian T musi by¢ wiec odpowiedniej klasy.

W rozwazonym przypadku ruchu sterowanego poprzez zmiany dwu niezaleZnych
parametréw sterowania, ilo§¢ nalozonych na ruch ukdadu wigzéw programowych nie
moze by¢ wigksza niz dwa. W ogolnym przypadku ilo$¢ wiezéw programowych nie moze
przekroczyé ilodci niezaleZnych kanalow sterowania. Jest to oczywiécie tylko warunek
konieczny realizowalnoséci sterowania w ruchu programowym.
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Peaxomc

MATEMATHUYECKAST MOIEJIb OHPE,IIEJIEHI/IH OYHKLHH YIIPABJIEHHH
CAMOJIETOM B IIETJE

Mopemmpyercs ynpasnsemoe Remxerne camonéra g netie. ITocrasneno rpeSonamite, T106L1 nexrp
TSDKECTH CaMONETA BBINOMHAI BEPTHUKAILHYIO HETHO NOCTOSHHOIO pamuyca. IlpeacraBnena matemary-
UecKast MOAEJb ONpeRemneHus (hYHIIMM YNpPaBNEHWS DYIEM BBICOTHI, o0eCneunBAaroWiel peamMsarmo
MPHHATON Iporpammoii cBsiaH. CaMoNeT CMONENHPOBAH KaK SKECTHHH JIeTarou(il 06BEKT C IKECTKHMA
DYJIAMA YOpaBIEeHUsT.

Summary

A MATHEMATICAL MODEL FOR DETERMINING THE FUNCTION
OF AIRPLANE CONTROL IN LOOP

An airplane programed motion in loop has been studied. The airplane center of gravity has been
postulated to perform a vertical lpop as an ideal circle. A mathematical model for finding such a function
of horizantal tail controlling that the motion be compliant with the program constraint is presented. The
airplane was modelled as a rigid body with rigid flying controls.

Praca wplyngla do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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SYMULACJA STEROWANEGO RUCHU SAMOLOTU PODCZAS STARTU
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Janusz GApa
RyYszarD VoGT
Politechnika Warszawska
Streszezenie

Przedstawiono model systemu sterowania lotem samolotu dostosowanym do symulacji
startu i Jadowania samolotu. Zaproponowano metodg wyprowadzania réwnan opisujacych
dynamike samolotu podczas tych etapéw lotu oraz podano przykladowe wyniki symulacji
przeprowadzonej na EMC.

' 1. Wprowadzenie

Symulacja startu i ladowania wymaga uwzglednienia zmian sit aerodynamicznych wy-
nikajacych z poloZenia takich zespotéw jak klapy lub podwozie, aerodynamicznego
wplywu bliskosci ziemi oraz sit powstajacych podczas kolowania po ziemi. JeZeli podczas
ladowania zaklada sig stosowanie spadochronéw hamujacych lub odwracanie ciagdw
silnik6w, oba te czynniki powinny byé uwzglgdnione podczas symulaci.

W celu symulacji startu i lgdowania zmodyfikowano system sterowania lotem samolotu
przedstawiony w [7]. Wprowadzone zmiany obejmowaly:

— wypracowanie dodatkowych sygnaléw sterujacych przez pilota — operatora:

¥, — polozenie przelgcznika umozliwiajacego sterowanie kofem przednim,

Y — Polozenie przelacznika umozliwiajacego hamowanie kolami gléwnymi,

¥4. — Wychylenie dZwigni hamowania kolem lewym,

Ygp — Wychylenie dZwigni hamowania kolem prawym,

— wyznaczenie stanéw dodatkowych zespoléw sterowania ruchem samolotu (kolo
przednie, hamulce két podwozia),

— obliczenie reakeji podtoza (naciskéw i sit tarcia) oraz moment6w sit dzialajacych na
podwozie,

— uwzglednienie aerodynamicznego wplywu bliskosci ziemi.

Otrzymany w ten sposéb system sterowania lotem samolotu przedstawiono na rysunku 1.
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2. Model systemu sterowania lotem samolotu

Do symulacji startu i ladowania wykorzystano model przedstawiony w [7] po uprzed-
nim wprowadzeniu zmian uwzgledniajacych powstanie dodatkowych sit F,, F,, F, i mo-
mentéw M., My, M,, wskutek oddziatywania podloza. W zwigzku z tym réwnanie
ruchu postgpowego z [7] przyjglo postaé

. P —R.+F .
V = ..,,_(.:O.S_qc,o_sfg_mf_-.l:, x '—‘gSan, (1)

zmienne A i B wykorzystywane w rownaniach (2) i (3) z [7] obliczono z réwnan

Psi g
4o Rt ,._f.'ﬂﬂ‘,fp E o

R,4+Pcosasinf+F
p = Ryt Peosusing Ty )
mV ‘
patomiast predkosci katowe samolote wyznaczono z réwnan

. { .
wxn = >]_ [(])‘1 -—'121)(’0)'1(')21 +]:'1-\'1(w-l‘1w-"1 _"sz)-l— Mﬂx1+M5-‘l+ Mﬂ-“x]’ (4)

. 1
W, = In [(sz—le)")a")x,”"121%((“1251'(031)+May1+M-w1+ Mpyx]’ )
»1

. 1 .
(sz = ']»- [(Ixx—Iyl)w-‘fxw-"x_]Zxxx(wxxw)'x_(u-"x)-l—Mﬂ

Z

+ M, + M, 1, 6)

gdzie: F,, F,, F. — skladowe sily oddzialywania podloza na samolot w ukladzie pred-
kosciowym,
My, M,, , M,. — skladowe momentu oddziatywania podioza na samolot w ukla-
dzie osi wiasnych samolotu.

Ponadto zamodelowano uklady wykonawcze sterowania kolem przednim oraz hamowania

kot gtéwnych podwozia:

0(t) = A1y, (D), N
On(t) = Axyan(t) yar(t), ®)
6I|P(t) = AZyah(t)yaP(t)’ (9)

gdzie: 6, — kat obrotu goleni przedniej; 0y, J,, — umowne funkcje okreslajace stopiefi
hamowania kota lewego i prawego y,— polozenie przetacznika sterowania ko-
fem przednim (sygnal zerojedynkowy); yx — wychylenie pedatéw; y,, — potozenie
przelgcznika hamowania kot gléwnych (sygnal zerojedynkowy); yor, ¥, — Wychy-
lenia dZwigni hamowania kotem lewym i prawym; A;— wspdlczynniki aproksy-
mowane na podstawie danych do$wiadezalnych (4; = f(y), 4, = const.).
Przedstawiony model systemu sterowania lotem samolotu wykorzystano do przepro-
wadzenia symulacji cyfrowej za pomocg programu, ktérego logiczng sie¢ dziatan przed-
stawiono na rysunku 2.
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3. Model oddzialywania podwezia

Podczas startu i ladowania na samolot dziataja dodatkowo poprzez kazdg golen sity
pionowe reakcji podioza N, sity tarcia T oraz momenty od tych sit. Poniewaz proponowa-
ny model dopuszcza mozliwo$¢ zetknigcia sig samolotu z plytq lotniska rowniez tylko jedna
golenig, totez sily te musza by¢ obliczane oddzielnie dla kazdej z goleni. Wyznaczenie
oddzialywania podwozia polega na obliczeniu kolejno:

1) ugieé goleni (na podstawie wysokosci H oraz katéw orientacji samolotu ¢ i ¢),

2) wspolrzednych punktéw styku goleni z plyta lotniska w ukladzie zwigzanym 2z samolo-
tem OX,Y;Z, (na podstawie ugie¢ goleni),

3) predkosei $rodka masy samolotu wzdtuz osi Z, (na podstawie y, &, ¢ oraz X,, y,, Z,),
a nast¢pnie predkosci punktéw styku goleni z plyta lotniska wzdtuz osi Z, (na podstawie
pkt 2, w,, oraz wy),

4) sit pionowych reakcji N; (po zatozeniu modelu goleni jako réwnoleglego uktadu sprezyny
i ttumika, a na podstawie pkt 1, charakterystyki statycznej amortyzacji, pkt 3 oraz
wartosci wspoiczynnikéw thimienia poszczegdlnych goleni),

5) sit tarcia T} przy nastgpujacych zalozeniach:

a) sil¢ tarcia mozna roziozy¢ na dwie skladowe: lezgca w plaszezyznie obrotu kofa

(zalezng wylacznie od nacisku, stanu nawierzchni lotniska oraz hamowania kota)
i prostopadta do tej ptaszczyzny (zalezna od nacisku oraz kata znoszenia),

b) wspolczynniki tarcia zaleza jedynie od stanu nawierzchni lotniska, hamowania két

oraz ewentualnego poslizgu,

¢) pozioma predko$¢ liniowa goleni wynikajaca z ruchu obrotowego samolotu wokét

osi pionowej jest mala w stosunku do predkosci srodka masy,

6) momentoéw dzialajacych na samolot M, (na podstawie N;, T; oraz pkt 2).

Szczegélowe zalezno$ci podano w [8].

4, Wyniki przykladowej symulacji

Prezentowany model zastosowano do badania dynamiki sterowanego ruchu samolotu
szkolno-bojowego o zespole napgdowym zioZonym z dwodch silnikéw, posiadajacego
trojkotowe podwozie ze sterowanym kolem przednim oraz przestawialnym statecznikiem
poziomym. Na rysunkach 3 i 4 przedstawiono wyniki symulacji startu samolotu pod
wiatr o predkosci 5 m/s przy nastgpujacym zadaniu pilota:

1) po sekundzie postoju wiaczenie silnikéw i zwiekszenie ciggu do wartosci maksymalnej
przy jednoczesnie zahamowanych kotach podwozia gléwnego,

‘2) po osiagnieciu ciggu maksymalnego zwolnienie w ciagu jednej sekundy hamulcéw
podwozia gtéwnego,

3) po osiagnieciu predkosdci ¥V = 5 m/s uzyskanie & = 0,1 rad,

4) po oderwaniu si¢ od pasa startowego uzyskanie & = 0,25 rad,

5) po uzyskaniu wysokosci H = 5 m schowanie podwozia, a w jedna sekundg potem
schowanie klap.
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5. Podsumowanie

Przedstawiony system sterowania lotem samolotu moze by¢ uzyty do badania dyna-
miki startu i ladowania. Modutowa budowa systemu umozliwia latwa jego modyfikacje,
a dzigki temu prowadzenie badafi samolotéw réznych typéw i konfiguracji. Niezalezoe
obliczanie sit przytozonych do kazdej goleni podwozia pozwala na peing symulacje ruchu
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samolotu podczas startu i lgdowania z uwzglgdnieniem bigdéw pilota. Opisany system
moze by¢ zastosowany:
1) w symulatorach lotu do badania stanéw awaryjnych oraz wplywu wiatru,
2) w trenazerach do szkolenia pilotéw oraz wypracowania optymalnych reakcji pilotow
podczas recznego sterowania,

3) do analizy struktury i parametréw systeméw automatycznego sterowania samolotem
(autopilotow) podczas startu i ladowania,

4) do analizy dynamiki samolotu podczas startu i Igdowania dla réZnych typéw podwozia.

Literatura

{. I'. C. Bowmreue, P. B. Crvmaes, dspodunasuxa camoséma. Iuxasuxa npodossHoio u 6oxogozo deu-
srcenusn. Maumnmoctpoente Mockea 1979
. B. ETKIN, Dynamics of Atmospheric Flight. John Wiley and Sons New York 1972 .
. Z. Goral, J. MARYNIAK, Z. PATURSKI, M. ZtocKA: Statecznosé boczna w czasie dobiegu lqdujacego
samolotu sportowego. Mech. Teor. 1 Stos. 4/1977 t. XV
. M. T. Kotni, Quuasuxa e3aéma u nocadxu camosémos. Maummmocrpoenre Mockna 1984
5. A. B. Markov, The Landing Approach in Variable Winds, Curved Glidepath Geometries and Worst —
Case Wind Modeling. UTIAS Rept. 254 Toronto 1981 '
6. 1. A. Mmxanes, B. H. Oxoemon, M. C. YUukynsaer, Cucmexs asmomamuuecxkoli nocadxu. Ma-
umiocrpoedne Mocksa 1975.
7. C. SzczepaNskl, R. VoGt, Modelowanie samolotu jako zamknietego systemu sterowania. II Ogélnopolska
Konferencja ,,Mechanika w Lotnictwie” Warszawa 27-28.01.1986
8. R. Voar, J. GAaiDA, C. SZCZEPANSKI; Szczegdlowa symulacia wybranych elementéw lotu oraz ostateczna
weryfikacja modelu matematycznego dynamiki lotu, napedu i sterowania na podstaw:e obliczert kompute-
rowych. Sprawozdanie nr 122/2 ITLiMS PW Warszawa 1984,

W N

Pezrome
CHMVIISIIA YITPABJIEHUA OBMDKEH U CAMOJIETA IIPY B3JIETE U IIOCAITKE
IIpencraBneHa MOAEHB CHCTEMbl YHOPABIEHHA NONETEM caMbnE'ra npeaHasHayYeHa K CHMYJUIHA

panéta ¥ ocaaxd camonéra. JIpeIoKeHo METOJ BBIBENEHHSA YpPaBHEHUH JUHAMHKHM HonETa camonéra
BO BpPeMsA 3THX 3TANOB MONETA ¥ IIPAMEDHBIE Pe3yJssTATHI pacuéros Ha OBM.

Summary

SIMULATION OF AN AIRPLANE FLIGHT CONTROL AT THE TAKE-OFF AND LANDING
The model of airplane flight control system during the take-off and landing has becn presented in
this paper. The derivation of formulie describing the dynamics of airplanes flight during the take-off

and landing has been proposed. The results of simulating thesc phases of flight by the digital computer
has been shown.

Praca wplynela do Redakcji dnia 6 lutego 1986 roku.
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1. Wprowadzenie

Urzadzeniom wykonawczym ukladow sterowania obiektami latajacymi narzuca sig
wysokie wymagania. Dotyczy to zardwno charakterystyk statycznych jak i dynamicznych.
Charakterystyki statyczne winny cechowaé si¢: malym statycznym uchybem potoZenia,
matym blgdem histerezy i minimalnym progiem czulosci; natomiast charakterystyki dyna-
miczne winny charakteryzowaé sig: szerokim pasmem przenoszenia (szczegolnie duza
predkosé -dzialania wymagana jest dla amplitud osiagajacych wartosé do 40% wartosci
maksymalnej amplitudy sygnatu sterujgcego, gdyz na ogdt w takim zakresie pracuje auto-
pilot — dla wiekszych wartoéci amplitud predko$é dzialania winna by¢ mniejsza), mala
wartoécia maksymalnego przeregulowania, duzym tlumieniem itd. Biorac pod uwagg
wymienione wymagania najbardziej odpowiednimi okazaly si¢ serwomechanizmy hydra-
uliczne. Zastosowanie to uzasadnione jest szczegblnie tam, gdzie wymagana jest duza moc
wyjéciowa, duza szybkoé¢ dzialania, male gabaryty, duza niezawodno$¢ itp. Szerokie
zastosowanie powoduje konieczno$¢ opracowywania nowych konstrukcji, ktére powinny
charakteryzowaé si¢ poprawnymi wlasno§ciami statycznymi i dynamicznymi, niskim
kosztem wytwarzania i eksploatacji. Wiasciwa konstrukcja musi by¢ poparta nowoczesng
technologia wytwarzania, zapewniajaca gldwnie wysoka niezawodnoé¢ i dlugi okres
eksploatacji.

Opracowywanie nowych lub rnodyfnkacla istniejacych konstrukcji musi bazowaé na
pewnych i tanich metoddch. Z pewnoécia nie moga to byé metody opierajace sig tylko na
pracochlonnych i kosztownych badaniach eksperymentalnych lecz takze metody wykorzy-
stujace analize modeli matematycznych.

Stosowanie do projektowania serwomechapizméw znanych z literatury liniowych lub
uproszczonych nieliniowych modeli matematycznych nie jest w stanie sprostac wysokim
" wymaganiom stawianym tym urzadzeniom. W wiekszym stopniu w tym celu nalezy wyko-
1zystywaé modele matematyczne do symulacji serwomechanizmu, tym bardziej, ze obecnie

18 Mech, Teoret. i Stos. 1--2/87
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projektant ma na ogét tatwy dostep do Srodkéw obliczeniowych. Modele te pozwalaja
uwzgledni¢ takie czynniki, jak: efekt diawienia natezenia przeplywu oleju przez suwak
sterujacy, spowodowany obciazeniem tloka, tarcie suche i ograniczenia przemieszczen
elementow ruchowych, charakterystyki instalacji hydraulicznej, sprezysto$é zamocowania
i polaczenia z obcigzeniem, ktére maja niezmiernie istotny wplyw na dynamike serwo-
mechanizmu.

PoniZej przedstawiono model matematyczny do symulacji serwomechanizmu hydra-
ulicznego, zaproponowano takZe zastosowanie tego modelu i funkeji wrazliwoéci trajek-
torii do jego projektowania. Taki sposdb projektowania winien pozwoli¢ na dokladna
analize procesow zachodzacych w serwomechaniZmie, a takZe na wiasciwy kierunek zmian
wartodci parametrow konstrukeyjnych.

2. Dyskretny model matematyczny serwomechanizmu

Uproszczony schemat ideowy jednostopmiowego serwomechanizmu hydraunlicznego
przedstawiono na rys. 1.
Podstawowymi elementami tego serwomtechanizmu sg: popychacz sterujacy (1), dzwignia
sprzgZzenia zwrotnego (2), suwak sterujacy (3), zawér antykawitacyjny (4), korpus (5),
thumik sitownika wykonawczego (6) i sitownik wykonawczy (7).

3 L anie s
A AT
N

u i) @ NN 6 . 7

I N

2uftl pall) G Pit)
e — p— —
G
(p, (1) {p, {1} ‘_.W_‘
/m ) m— Ty
il

Rys, 1. Uproszczony schemat serwomechanjzmu hydraulicznego.

Podczas budowy modelu matematycznego zwrécono szczegblng uwage na jego ade-
kwatno$¢ w stosunku do rzeczywistych proceséw zachodzgcych w serwomechaniZmie.
Uwzgledniono wigc wszystkie istotne z technicznego punktu widzenia czynniki wptywajace
na charakterystyki statyczne i dynamiczne serwomechanizmu, ktére uprzednio wymieniono,
a takze m.in. wplyw sit hydrodynamicznych, zmienno$§é objetosci komér roboczych sitow-
nika, obcigzenie zewnetrzne itd. A

Sumaryczay spadek cisnienia p,(k) w czgéci tloczne] serwomechanizmu okreslono
zwiazkiem

2u(R) = LIQEI QM1+ 1000, m

gdzie: Q(k) — natezenie przeplywu; f;,/f> 1 f5 — nieliniowe operatory funkcyjne aprok-
symujace charakterystyki statyczne przewodéw i kanaléw zasilajacych, filtru 1 zaworow
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zw_rotnych; k — dyskretny operator czasu. Jezeli instalacja hydrauliczna wyposaZona jest
w Zrédlo zasilania o niesztywnej charakterystyce, to fakt ten nalezy uwzglednié w réwnaniu

(D). ,
Cisnienie zasilania p(k) na suwaku sterujacym ma warto$é:
p(k) = p.(k)—py(k), @
przy czym p.(k) jest cisnieniem na wejsciu instalacji hydrauliczae;.
Przemieszczenie korpusu serwomechanizmu z, (k), spowodowane sprezystym zamoco-
waniem, wyznaczono z rownania

2(k) = A¥2(k— 1)+ BE[pi(k— 1) — pa(k— D]signx, (%), ©)
gdzie:

200 = (), 2R = [ ), =,

p1(k—1) i po(k—1) — ciénienia odpowiednio w komorze thocznej i zlewowej sitownika;
x;(x) — przemieszczenic suwaka.,
Macierz Af i B okreslono z zaleznosci:

Af = exp(4eT),
*

Bf = A7 [exp(4,T)~ 115, @
przy czym:
0 1 0
de=|_C o Be=|A |
ny, my

T — okres dyskretyzacji; C, — wspdlczynnik sprezysto§ci zamocowania korpusu; rmy —-
masa korpusu; Fy, — powierzchnia czynna komor sitownika.
Rozwiaznjac numerycznie réwnania (4)' najwygodniej jest rozwinaé macierz exp(4;T)
w szereg potegowy.

Przemieszczenie tloka y;(k) sitownika wykonawczego wyznaczono z réwnania

y(k) = A¥y(k— 1)+ Bfu(k—1), %)
przy czym: :
y(k) = [y1(K), y2(k), ys ()%, w(k~1) = [uy(k—1), u(k=D]T,
uy(k—1) = F.[p;(k—1)—p,(k—1)]signx, (k—1)—|T,|signy,(k—1),

u,(k—1) = P(k—1) — obcigZenie zewnetrzne tloka; p,(k—1) i p,(k—1) — cisnienia od-
powiednio w komorze tlocznej i zlewowej sitownika; F, — powierzchnia czynna tloka;

T, — sita tarcia suchego; y,(k —1) — predkosé przemieszczenia ttoka.
Macierze cigglego modelu ruchu ttoka okreslone sa nastgpujaco:

00 0 C, C;, ~
Lo LG MB, ~ MB,
A, = "M |, B = 0 o |,
C, 1
- — 0
01 =%, B, _

18+
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gdzie: C, — wspdlezynnik sprezystoéci potaczenia ttoka z masg obci_qzenia M ; By — wspol-
czynnik tarcia wiskotycznego. '

Wybér zmiennych stanu zostat tak dokonany, Ze przemieszczenie tloka okreslone jest
przez ys(k), a predko$¢ przemieszczenia y,(k) wyznaczono z réwnania:

7a6) = 720 =5 35O+ (0. ©

Roéwniez przemieszcezenie tloka jest ograniczone 1 wynosi
[ya(B) < yu—z:(K), Q)
gdzie y, jest maksymalnym skokiem ttoka.
Otwarcie okna suwaka wynosi:

a+b
xy (k) =

u,, (k) — —ys (k) +z4(k), ®

przy warunku |x,(k)] < x1u, przy czym: a, b— dlugo$¢ ramion dZwigni sprzgZenia
zwrotnego; u, — przemieszczenie suwaka; x,;, — maksymalne otwarcie okna suwaka.
Tesli |x, (k)| = x1ar, to xy(k) = x,prsignx, (k).

Roéwnanie bilansu natezeti przeplywu dla zespotu suwak—sitownik wykonawczy dla
cze$ci tlocznej ma postac:

pad l/ Eyé[p(k) ~p1 ()] |x: ()] = Fily, (k) +

+KiIp1 () —p2 (O + Ko [p (k) —po ()] + 0, (K), )
oraz dla czgsei zlewowej:

pnd ]/%lg—[pz(k)—po(k)] Ix1(B)] = Filyp() + K1 [Py (k) —p2 (R +Q:(K),  (10)

gdzie: pu— wspotczynnik natgZenia przeplywu przez suwak; d — $rednica suwaka; K|

i K, — wspdlczynniki przeciekow przez ttok i suwak; Q,(k) — chtonno$é¢ uktadu ttumienia

ttoka wykonawczego; p,(k) — cisnienie na linii zlewu.

Réwnania (9) i (10) rozwigzano odpowiednio wzgledem ciSnienia w komorze tlocziej

pi(l) i w komorze zlewowej p,(k) sitownika. Jesli x, (k) = 0, to p,(k) = po(k)a p, (k) =
_ Pk

l(;) , gdy natomiast sign x,(k) # sign y,(k), to py(k) = p(k) i po(K) = po(k), a nate-

Zenie przeptywu zardwno w czesei tlocznej jak i zlewowej nalezy przyjac réwne zeru.
Chlonnosé catkowita Q(k) serwomechanizmu okreslono z zaleznosci

Q) = prnd ]/%[P(k) —p1(R)] |x, (%) (1)

a nastgpnie w oparciu o warto$¢ Q(k) wyznaczono cisnienie na linii zlewu p, (k). Jesli
obliczona warto$é cisnienia po(k) rézni sig istotnie od przewidywanej, to w miejsce prze-
widywanej wartosci nalezy wstawi¢ wartoéé obliczong i procedure obliczed powtarzaé
dotad, az uzyska sig¢ zgodnos$¢ wynikow z zalozong doktadnodcia.
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4, Ocena wplywu parametrow konstrukcyjnych na dynamike serwomechanizmu

Okre$lenie iloSciowego oraz jakosciowego wplywu parametrdw konstrukcyjnych na
charakterystyki serwomechanizmu pozwala wybra¢ wiasciwy kierunek zmian konstruk-
cyjnych, w celu otrzymania zadanych jego wlasnoéci. Najbardziej odpowiednimi, a jedno-~ -
czeénie dajacymi pelny obraz zmian wlasnosci serwomechanizmu pod wplywem wariacji
warto$ci parametréow, sa funkcje wrazliwosei trajektorii ruchu jego elementéw. Nalezy
tu jednak uwzglednié, Ze funkcje te moga czgsto mieé¢ charakter lokalny i ewentualnie
bledng oceng wptywu wartosci parametréw na dynamike, spowodowang nieliniowoscia
modelu matematycznego, mozna wyeliminowaé poprzez okreslenie funkeji wrazliwosci
trajektorii dla kilku przedzialéw wartosci tych parametréw.

Funkcje wrazliwosci n(k) trajektorii y(k) dla przyrostu wartosci parametréw Ao okre-
slone sa nastepujaco: )

oyt @) e vk, )=k, a+-da)
n) = ou t=k B ABTO Ao ) (12
Jako trajektorie y(k) mozna przyjaé: ciSnienia w komorach sitownika, natgzenia przeply-
wu, przemieszczenie suwaka i tloka silnika, blad polozZenia ttoka itd. Przyrost warto$ci
parametréw konstrukcyjnych przyjmuje si¢ zwykle 5+10% ich wartoéci nominalnych.

Analizujac otrzymane odpowiednie funkcje wrazliwoéci trajektorii mozna wyodrebnié
parametry konstrukcyjne, ktore nie wplywaja, wplywaja pozytywnie lub negatywnie na
trajektorie y(k). Mozna wigc wybraé wiasciwy kierunek zmian oraz wlasciwe proporcie
wartodci parametréw konstrukcyjnych, zapewniajacych poprawna wspdlpracg poszcze-
gbélnych podzespoléw i Zadane charakterystyki serwomechanizmu.

Mozliwo$é dokonania ilosciowej oceny wplywu wartosci parametrow na wlasnosci
serwomechanizmu pozwala wytypowaé te parametry, ktérych wplyw ten jest bardzo duzy
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Rys. 2. Odpowiedz skokowa serwomechanizmu dla rézoych amplitud sygnalu wejiciowego.



278 W. JAROMINEK, T. STEFANSKI

N
=}

Bt [N/m2]

[=]
2
I

0

|
0.08 010 t{s]

Rys. 3. OdpowiedZ skokowa przemieszczenia suwaka x;(r) oraz cisnienia pi(r) w komorze tocznej
serwomechanizmu

i te —ktérych jest znikomy. Wowczas wartoéci parametréw nalezacych do pierwszej
z wymienionych grup dobiera si¢c w oparciu o analizg funkcji wrazliwosci trajektorii i dyna-
miki serwomechanizmu, natomiast warto$ci parametréw nalezgcych do drugiej grupy
okreéla si¢ na podstawie innych kryteriow i przestanek., W przypadku, gdy funkcje wrazli-
wosci odpowiednich trajektorii sa malo czytelne, nalezy wyznaczyé je dla trajektorii
predkosci, np. dla trajektorii predkodci przemieszczenia, predkosci zmian cisnienia itd.
Na dynamike serwomechanizmu zasadniczo maja wplyw takie parametry, jak: wzmoc-

nienie w torze sprzgZenia zwrotnego (stosunek—a— , Srednica suwaka ¢ i ograniczenie

przemieszczenia suwaka xq . Na rys. 2 przedstawiono proces przejSciowy przemieszczenia -
ttoka dla réznych amplitud sygnatu wejsciowego. Widoczna zalezno$é charakteru procesu
przejs’ciowego od amplitudy sygnalu wejéciowego wskazuje na nieliniowo$¢ modelu mate-
matycznego. Natomiast na rys. 3 przedstawiony zostat proces przejsciowy przemieszczenia
suwaka sterujacego wzglgdem korpusu x,(¢) oraz cinienia w komorze tlocznej sitow-
nika p,(?). ‘
Proces x,(t) zanika, z tym, Ze nie przyjmuje szybko zerowej wartoéci ustalonej, lecz oscyluje
z bardzo mala amplitudga wokdt tej wartosci. Z tych tez wzgledéw pojawiaja sie oscylacje
ciénienia p,(t) o znacznej amplitudzie.

Na rys. 4 jako przyktad zamieszczono predko$¢ odpowiedzi serwomechanizmu y;(¢)
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Rys. 4. Funkcja wrazliwosci trajektorii predkosci tloka dla wariacji wspélezynnika sztywnosci Cy
zamocowania serwomechanizmu
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i funkcj¢ wrazliwosci trajektorii przemieszczenia ttoka dla przyrostu wspdlezynnika sztyw-
nosci zamocowania C,. Zwigkszenie wartosci wspétczynnika C, wplywa stabilizujaco na
proces y;(t) a takze zmniejsza statyczny uchyb regulacji, gdy na serwomechanizm dziala
znaczne obcigzenie P(t). W przypadku malego obciaZenia serwomechanizmu lub mniejszej
od jednosci warto$ci wspélczynnika wzmocnienia w ukladzie zamknigtym, zmniejszenie
wartoéci C; wplywa stabilizujaco. '

4, Zakonczenie

W pracy zbudowano dyskretny model matematyczny do symulacji serwomechanizmu
hydraulicznego. Do jako$ciowej oraz ilo$ciowej oceny wplywu struktury i wartosci para-
metréw konmstrukcyjnych na charakterystyki serwomechanizmu zastosowano funkcje
wrazliwodci trajektorii przemieszczenia tloka i suwaka, ciSnien w komorach sitownika,
biedu poloZenia, natezen przeptywu — dla przyrostu wartosci tych parametrow.

Zrezygnowanie z klasycznych metod syntezy i analizy serwomechanizméw na korzy$é
symulacji cyfrowej zasadniczo zwigksza efektywnos¢ projektowania, gdyz umozliwia
w szerszym zakresie wlasciwy wybdr jego struktury i parametrow, a takze pozwala analizo-
waé wspOlprace z instalacja hydrauliczng. Taki sposdb projektowania winien znacznie -
obnizy¢ koszty badan eksperymentalnych i gwarantowaé poprawnoé¢ konstrukcii.
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IIUPPOBLIE MOIEIMPOBAHUE TMIPOIIPUBOOA

B pabore npemioykeHo MUCKPETHYIO MATEMATHYECKYI0 MONETs NN MCCNEROBAHHUA THMIPONPHROAR
ma OBM. IIns kauecTBeHHON M KOMHU2CTBEHHON OLIEHKH BIIHAHAS CTPYKTYPHI M 3HAUEHUH KOHCTPYKIHOH~ |
HbIX [IADAaMETPOB HA XAPAKTEPHCTHKM CEPBONPMBONA HCIIONL30BAaHO (DYHKIIMM UyCTBHTEBHOCTH TpaeK-
TOPEY MEPEMCILIERMA IIOPLIHA, ONpeNeEHHbIe 1A NPUPAUIeHAA 3HAUCHAN 3THX napamerpos. Hcnonsso-
BaBHE JUIA IPOEKTUPOBAHUSA IHADOIIPHBOLR IIPEANIOKCEHHONR MATEMAaTHUECKON MOfeny ¥ (DYHKUMH UYyBCT-
BHTEJILHOCTH TPAEKTOPHM HACT BO3MOMKHOCTS IPOBEJEHMS TOUHOTO aHAJN33 NPOLECCOB ITPOMCXOMAILIX
B THADPONPHBOLE, & TAKKE COOTBETCTBYIOUIEE HAYPABJICHUE M3MEHEHWH SHAYeHMH KOHCTPYILMOHHBIX
OApaMeTpos. -

Summary
MODELLING OF HYDRAULIC SERVO-MECHANISM ON A DIGITAL COMPUTER
The discrete mathematical model used for the purpose of simulation of servo-mechanism on a digital

computer is presented. The sensitivity function of trajectory of the piston shift determined for the increment
of values of the structural parameters is applied with the object of evaluating the qualitative and quanti-
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tative effects of their structure and value upon servo-mechanism characteristics. It is pointed out that
the application of the suggested mathematical model and the sensitivity function of trajectory in designing
of hydraulic servo-mechanism enables both precise analysis of the processes taking place in servo-mechanism
and proper changes of values of structural parameters,

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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POSTULOWANE POMIARY WIDMA OBCIAZEN EKSPLOATACYJNYCH
SKRZYDEL SZYBOWCOW W LOCIE

WIESLAW STAFIE!

PZL-Bielsko

1. Wstep

Aby udowodni¢ zakladany przez wytwdércg resurs szybowca, konieczne jest przepro-
wadzenie proby zmeczeniowej. Probie takiej poddaje si¢ skrzydto, jako zesp6t reprezenta-
tywny dla calej struktury ptatowca, albowiem tutaj tworzywo poddane jest najwigkszemu
wytezeniu. '

Dla jak najwierniejszego odtworzenia w probie rzeczywistych obcigZed platoweca,
kopieczna jest znajomo$¢ widma obciazen eksploatacyjnych, towarzyszacych réznym
stanom lotu i sytuacjom naziemnym.

Wiarygodna charakterystyke widma mozna uzyskaé jedynie droga pomiardw, albowiem
rozwazania teoretyczne obarczone sa zawsze blgdami wynikajacymi z zatoZer upraszcza-
jacych, przyjmowanych przy analitycznym przyblizaniu zjawisk rzeczywistych.

2. Odtwarzanie widma obciazen

W trakcie préby zmeczeniowej widmo obcigZefi moze by¢ realizowane poprzez symu-

lacje odtwarzajaca:
— obciaZenia pojawiajgce si¢ lot po locie,
— obciaZenia zbiorcze ze wszystkich lotow, zgrupowane w charakterystyczne bloki.

Sposob pierwszy symuluje wiernie ,historie Zycia” szybowca, jednakZe obciaZenia
nastepujace po sobie sa bardzo zréZnicowane. Sposéb drugi pozwala na usystematyzowanie
obcigzent co do ich wielkosci i charakteru. Odtwarzanie obcigzen lot po locie moze by¢
praktyczne tam, gdzie charakter obcigzef nie jest skomplikowany i wykazuje duzg powta-
rzalno§¢. Dotyczy to np. samolotdw latajgcych na ustalonych trasach i w ustalonych wa-
runkach meteorologicznych. '

Szybowiec z natury wykorzystuje termike, co stwarza ogromne zréznicowanie warun-
kéw, a w §lad za tym zréznicowanie obeigZen. Dlatego w realizowanych dotychczas probach
zmgczeniowych skrzydet szybowcéw stosowano programy oparte na widmie ujetym w po-
staci blokowe;j.
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Pomiary moga by¢ oczywiscie dokonywane w okreslonym odcinku czasu a wyniki
nalezy ekstrapolowa¢ na cala przewidywana zywotnos¢ szybowca. Reprezentatywny czas
pomiaru w przypadku widma o urozmaiconym przebiegu musi byé wiec odpowiednio
dhugi, co dodatkowo komplikuje pomiary w szybownictwie.

3. Postaé¢ bioku obciazen
Blok obciazer zmeczeniowych jest graficznym przedstawieniem funkcji:
n = f(H)
gdzie: n— wielkos¢ wspdlczynnika obciaZzenia szybowcea,
H — krotno$¢ powtdrzen obcigZenia o poziomie n
Wielkoéciami charakteryzujacynii blok obcigzen (rys. 1) sa:
ettt n,j ——]
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Rys. 1. Postaé bloku obciazen.

— wspolczynnik obcigZenia podstawowego n,, podajacy poziom wzgledem ktérego za-
chodza zmiany obciaZenia okre§lone przyrostami wspoélczynnika obcigzenia dny
(dodatnim) oraz 4n, (ujemnym).

— ilo$¢ stopni s jakimi widmo ciagle aproksymowano ukladem dyskretnym

— wielko§¢ wspélezynnikéw obciazenia dla j stopnia obc1quma
ny, = np+A4n, (gérna wartosé obciazenia) oraz
ny, = n,,+AnuJ (dolna warto$¢ obcigzenia),

— ilos¢ zmian obciazenia od wartodci ny, do wartoscx n,, przypadajacych na j stopien
obcigZenia:

H; = ) H,, gdzie m okreéla jloi¢ cykli H; dla j stopnia.
i=l
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-— ilo$¢ zmian obcigzen w bloku:

Jezeli Andj—i—AnL,J = 0 blok posiada budowe symetryczna wzglgdeni obciaZenia pod-
stawowego n,. Moze by¢ usytuowany wzgledem osi poziomej uktadun = f{H): centralnie,
gdy n, = 0 lub przesuniety do géry n, > 0 wzglednie do dohu n, < 0. ObcigZenie podsta-
wowe moze przybiera¢ forme: 7, = const lub n, = f{p), gdzie ¢ moze byé wyrazone w po-
staci czasu lub odcinka drogi.

4. Przebieg programowania widma

Algorytm programowania widma przedstawiono na rys. 2 Geometryczna, masowa
aerodynamiczna charakterystyka szybowca oraz aerologiczna charakterystyka atmosfery

.| Geometryczna,masowa | aerodynamiczna
charaklerystyka szybowca

Obwiednia obcigzen
sterowanych i od
podmuchow

Aerologiczna charakterystyka

S E—
atmosfery

Charakterystyka . L.
f’— Lgdowisk Poziomy obcigzen

!

Czestos¢ zmian obcigzen

A

Postulowana fywotnosc
szybowca I1o$¢ zmian
obcigzen

Przewidywany zakres
eksploatacji S ~——J

Charakterystyka blokdw
obcigzen

[lod¢ powtdrzen
reprezentatywnych [

Widmo obcigZed

Sposdb realizacji obcigzed

|

Program préby zmeczeniowej

Rys. 2. Algorytm programowania widma.
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i stan nawierzchni lotnisk lub ladowisk, w powiazaniu ze zdolnosciami amortyzacyjnymi
podwozia, pozwalaja na ustalenie wielkodci obciazen platowca. Przyjety model eksploa-
tacji szybowca pozwala na przyblizone ustalenie powtarzalnosci tych obciazet, co w sumie
tworzy widmo obcigzenr eksploatacyjnych. Rzeczywiste widmo posiada przebieg ciagly,
ktéry w prébie zmeczeniowej, ze wzglgdow wykonawczych, symuluje si¢ widmem dyskret-
nym, podzielonym na poszczegdlne stopnie obcigzen, podzielonym na charakterystyczne
bloki, symulujace okrelone stany eksploatacii.

Poniewaz wzgledy ekonomiczne pozwalajg na przeprowadzenie préby na jednym tylko
egzemplarzu skrzydta, fakt istniejacego w rzeczywistosci rozrzutu wynikéw zastepuje sie
zwigkszong iloécia zmian obciaZen, ujetych w programie préby, zwang ,,iloscig zmian
reprezentatywnych®.

W programie préby nalezy rowniez poda¢ sposéb realizacji obciazen oraz wymagang
rejestracje parametréw proby. _

Flementami widma, wymagajacymi rejestracji w trakcie prob szybowca, celem dostar-
czenia danych do wyznaczania programu préby zmegczeniowej, sa: reakcje platowca na
aerologiczne stany zmian w atmosferze oraz reakcje platowca na uksztaltowanie terenu
ladowiska wzgl. lotniska.

5. Elementy pomiaréw

Poniewaz pomiary maja stuzyé programowaniu proby zmeczeniowej skrzydla, nalezy
rejestrowaé wielkos$¢ 1 powtarzalnosé obcigzen w tym zespole platowca.

Przejawem wielkoéci obciazenia plata jest warto$¢ napreZzen pqjawiajacych sie w ele-
mentach struktury skrzydta, zatem pomiar sprowadza si¢ do rejestracii funkeji @ = f(H),
gdzie o jest naprezeniem pojawiajacym sig w pomiarowym punkcie skrzydta,

Przejécie od zaleznosdci ¢ = f(H) do zaleZnodci n = f(H) opiera si¢ na odpowiednim
wyskalowaniu urzadzenia pomiarowego np. podczas realizacji préb statycznych.

Istotnym zagadnieniem jest ustalenie punktu pomiarowego na skrzydle (wzglednie
kilku punktow), ktére winno opiera¢ si¢ na analizie pracy konkretnej struktury skrzydia
1 musi by¢ ustalone indywidualnie dla kazdego typu szybowca.

6. Charakterystyczne bloki obcigzen

Przyjmujac metode zbiorczej realizacji obcigZen, systematyzuje sie je w charaktery-
styczne bloki, odtwarzajace typowe stany eksploatacji (rys. 3). Kazdy blok charaktery-
zuje si¢ indywidualnym przebiegiem widma i sposéb pomiaréw wymaga oddzielnego
omoéwienia dla kazdego z blokow. Pomiary musza by¢ prowadzone dla rdznych konfigu-
racji masowych (stany zaladowania, lot z balastem wodnym lub bez) i aerodynamicznych
(zmiennos$¢ geometrii profilu lub powierzchni nosnej).

Pewne bloki, jako proste, dadza si¢ zaprogramowaé bez koniecznosci pomiaréw widma
(ap. blok ,,ziemia-powietrze-ziemia”), zostaly wiec tutaj pominiete.

6.1. Blok lotéw holowanych za samolotem. Pomiary w locie holowanym winny dotyczy¢:
réznych predkosci holowania, zréznicowanych warunkow meteorologicznych, okreslonych
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Lp- BLOK SYTUACJA
1 2iemia -powietrze-ziemia
2 Lotéw holowanych za samolotem
3 wzlotéw przy pomocy wyciqgarki
4 Krgzenia w kominach termicznych
w powietrzu
5 Przeskokdéw migdzykominowych
6 Lotdéw szybkich
7 Lotédw szkolnych
8 Obcigzen sterowanych {akrobacji)
9 Lotéw treningowych i konirolnych
10 Rozbiegu i dobiegu
11 Kotowania na ziemi
12 Transportu drogowego

Rys. 3. Charakterystyczne bloki obciazen.

wysokoéci operacyjnych oraz réZnych parametrow kraZenia zespotu w kominach termicz-
nych, przy typowych konfiguracjach masowych i aerodynamicznych.

6.2. Blok wzlotéw przy pomocy wyciagarki. Pomiary w tym bloku powinny oddawac prze-
bieg widma podezas wzlotu w warunkach atmosfery spokojnej i burzliwej, ustalic wspbt-
czynnik obciazenia podstawowego jako funkcje drogi wzlotu, oraz wplyw réinych wyso-
koéci wzlotu. Zakres prob winien obejmowac straty z zaczepu przedniego i dolnego przy
zastosowaniu wyciagarek o réznej mocy.

6.3. Blok krazenia w kominach termicznych. KraZenie w kominach termicznych wymaga
rejestracji obcigzert w pradach wznoszacych o réznej intensywnosci w petnym przewidy-
wanym zakresie predkoéci krazenia z uwzglgdnieniem zréznicowanych ksztaltéw komina
w rézaych porach roku.

6.4. Blok przeskokéw miedzykominowych. Pomiar powinien dostarczyé danych odnosnie
obcigzefi wywolywanych podmuchami w przelotach typu: termicznego, falowego i ,,delfi-
nowania”. Winien byé przeprowadzony dla réznych tras przelotowych (trjkaty, docele-
powroty itp.) oraz dla symulacji typowych treningowych lotow przylotniskowych.

6.5. Blok lotéw szybkich. Réznica pomiaréw w poréwnaniu z blokiem przeskokow
miedzykominowych dotyczy przedzialu stosowanych predkosci lotu (doloty koncowe
na lini¢ mety, loty rekordowe, pokonywanie trasy pod szlakami chmur Cu), oraz innego
udzialu czasu lotu w ogdlnym nalocie.

6.6. Blok lotéw szkolnych, Rejestracja winna obejmowac typowe loty szkolne wykonywane
przy pomocy -holu za samolotem i wyciggarki. Na szybowcach dwumiejscowych w obsa-
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dzie: ucze + instruktor i uczen solo, a na jednomiejscowych uczen solo, w réznej fazie
zaawansowania nauki pilotazu

6.7. Blok obciazed sterowanych, Obciazenia sterowane w trakcie wykonywania figur
akrobacji nalezy mierzyé na szybowcach akrobacyjnych i szybowcach innych klas dopusz-
czonych do wykonywania okre$lonych figur akrobacji. Pomiary winny dotyczyé pilotazu
uczniéw (poczatkujacych w akrobacii) i pilotéw doswiadczonych, na sprzgcie dwumiejsco-
wym i jednomiejscowym® Parametry figur nalezy rejestrowaé przy ich oddzielnym wyko-
nywaniu oraz we wiagzankach akrobacji.

6.8. Blok lotéw treningowych i kontrolnych. ObciaZenia w tym bloku s3 zlepkiem obcia-
zen okreslonych w blokach poprzednich, zaleznie od postawionego pilotowi zadania
treningowego. Celem rejestracji jest stwierdzenie jaki procent obciazen z blokéw poprzed-
nich pojawia si¢ w lotach treningowych. _

. 6.9. Blok rozbiegu, dobiegu i kolowania. Blok ujmuje stany obciazen szybowca na ziemi.
Celem pomiaréw jest ustalenie: funkcji wielkosci obciazenia podstawowego wzgledem
drogi (rozbiegu, dobiegu i kolowania) oraz wielkoéci przyrostéw obcigZed naktadajacych
si¢ na stan podstawowy wywolywanych reakcja platowca na nieréwnosci podtoza, przy
zmieniajacej sie wartosci sily nosnej plata (rozbieg i dobieg). Przy rejestracji nalezy wziaé
pod uwage: rézne stany nawierzchni lotnisk i ladowisk, porg roku, wprawe pilota (uczeq,
pilot doswiadczony) oraz rézne rodzaje startéw (hol za samolotem, wyciagarka).

Kolowanie objemuje stany obcigZzen wywolywane przetaczaniem szybowca po lotnisku
(recznie, przy pomocy traktora, samochodu). Nalezy ‘dokonaé¢ pomiaru przy rézaych,
dopuszczalnych predkoédciach kotowania.

6.10. Blok transportu kolowego. W przypadku mocowania szybowca na wdzku transpor-
towym za noéne elementy struktury, co wprowadza sity skupione W konstrukcje, nalezy
réwniez dokonaé pomiaru obcigzen tych elementow z uwzglednieniem predkosci holowania
wozka, wlasnosei trakcyjnych samochodow i réinych standéw nawierzchni drdg oraz
przecigtne odlegtosci ladowan przygodnych od lotniska.

7. Ograniczenia pomiardw

Mozliwoscei przeprowadzenia peinych pomiardéw sg ograniczone. Te elementy préb,
ktére moga byé wlaczone do programu préb fabrycznych i panistwowych moga byé wy-
konane w sposéb wzglednie petny. Jednakze obciazenia typowo eksploatacyjne wymagaja
organizacji wspolpracy z vzytkownikiem sprzetu, a ta moze napotykaé na rézne obiektywne
i subiektywne trudnodci, wiazace sig. gléwnie z obstuga aparatury pomiarowej, jako
elementu nietypowego w praktyce aeroklubowej.

Nalezy réwniez liczy¢ si¢ z duzym rozrzutem wyhikc’)w, tak wigc uzyskany materiat
musi by¢ na tyle bogaty, aby pozwolil na statystyczna obrobke wynikdw.,

8. Wyniki pomiaréw dotychczasowych

Sposob technicznej realizacji pomiaréw oraz przetwarzania danych pomiarowych
omoéwiony jest w artykule P. Lamersa: ,,Pomiar i rejestracja widma obcigzen skrzydet
metodg tensometryczng”, stanowigcym integralng catosé z niniejszym opracowaniem.
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Pomiary widma dla szybowca SZD-51-1 ,,Junior”, zapbczqtkowane w ,,PZL-Bielsko”
pozwalaja na podanic przykiadowo niektérych wynikdw uzyskanych w zrealizowanym
dotychczas etapie zalozonego programu badan.

Przebieg widma obciazen skrzydla podczas startu (rozbieg po nawierzchni lotniska
trawiastego przedstawiono na rys. 4, gdzie:

ng T T T T

| | \ L
50 100 150 200 J

Rys. 4. Widmo obcigzen skrzydla (obwiednia) dla jednego startu.

n, — wspélczynnik obcigZenia skrzydia, przy czym wartos¢ n, = 1 odpowiada obcigzeniu
skrzydla réwnemu sile no$nej w locie ustalonym (cigzar szybowca w locie) pomniej-
szonej o ciezar wlasny skrzydia. ,

J —ilos¢ zmian obciazen podczas rozbiegu od momentu ruszenia szybowca (obciaZenie
postojowe réwne cigzarowi skrzydta, skierowane do dotu, a wiec ujemne) do momentu
oderwania si¢ szybowca od ziemi (obciaZenie skierowane do géry, a wigc dodatnie).

Linia 4 okre§la obwiedni¢ maksiméw. obcigzen, linia B obwiedni¢ miniméw. Linia C

reprezentuje wartosé obcigzenia podstawowego wzgledem ktorego zachodzi oscylacja do

linii 4 i B. ObcigZenie podstawowe podczas rozbiegu zmienia si¢ od postojowego do obcia-
zenia w locie. Warto$é n, > 1, poniewaz no$nos¢ skrzydia rownowazy takze sile na uste-
rzeniu konieczng dla zachowania réwnowagi podiuvznej szybowca.

Przebiegi widma obciazen skrzydia dla kilku figur akrobacji podstawowej pokazano
na rys. 5 i rys. 6. Wartosé wspéiczynnika obciazenia skrzydta n, podano w funkcji kumu-
“latywnej ilosci zmian obciazen H. W przypadku akrobacji poziomem podstawowym jest
wielko$é n, = 1, t.. stan lotu ustalonego z ktérego szybowiec wprowadzany jest kaZdora-

zowo w omawiana figure akrobacji.
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Rys. 5. Widmo obciazen skrzydla podczas korkociagdw i przewrotéw (dla 1 godziny akrobacii)
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Rys. 6. Widmo obcigzet skrzydla podczas petli i wywrotéw szybkich (dla 1 godziny akrobacii)
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Rys. 7. Symulacja stopniowego widma obcigzen dla jednego startu
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9. Sposob wykorzystania wynikow

Uzyskane przebiegi widm dla poszczegdlnych stanéw modelu eksploatacji szybowca
pozwalajg na opracowanie programu naziemnych préb zmeczeniowych. Z uwagi na zasto-
sowany sposéb laboratoryjnej realizacji préb widmo ciagle wymaga dyskretyzacji na
poszczegélne poziomy obciaZen zebrane w charakterystyczne bloki.

Blok symulujacy rozbieg szybowca (stanowigcy zarazem program odnosnej proby
zmeczeniowej) dla 1 startu przedstawiono na rys. 7. Wielko$é wspolczynnika obciaZenia
skrzydla n, przedstawiono w funkcji iloci zmian obcigzen J w trakcie jednego startu.

Blok symulujacy obcigzenia w trakcie wywrotu szybkiego pokazano na rys. 8 jako
wartos$¢ ny w funkcji H; (iloéci zmian obciazen dla poszczegdlnych stopni bloku).

. Na stoisku badawczym skrzydlo obciazane jest ukladem sit przyblizajacym stan rzeczy-
wisty (rys. 9). Sita P, skierowana do gory odpowiada obciazeniu dla n, = 1, a skierowana
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Rys. 8. Symulacja stopniowego widma obcigzen podczas wywrotu szybkiego (dla 1 godziny akrobacji)

Rys. 9. Uklad obciazajacy skrzydlo pa stoisku badawczym. Ilo§¢ punktéw przylozenia sit do skrzydia
zalezy od przyjetej wiernofci symulacji obciazenia

19 Mech. Teoret. 1 Stos. [—2/87
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do dolu obciazeniu dla n, = —1. Stany obcigzen okreslone wartosciami n; wymagaj
przyloZzenia odpowiedniej krotnosci sity P, wg zaleznodci: P = ny* Py,. Odpowiednie
usytuowanie na skrzydle sit skladowych uktadu: P; wzgledem zamocowania skrzydta (y;)
i wzgledem krawedzi natarcia (x;) pozwala na symulacj¢ zginania i skrecania.

10. Whioski

Celem uzyskania wiarygodnych danych dla programowania préb zmgczeniowych
skrzydet szybowcow konieczne jest prowadzenie systematycznych pomiaréw widma obcia-
zeni. Optymalna droga bylyby réwnolegle badania prowadzone przez wytworcg sprzetu
i uzytkownikow.

Konieczne jest zebranie szerokiego materiatu statystycznego w pelnym zakresie obciazen
eksploatacyjnych, jako danych do przetwarzania informacji, prowadzacego do budowy
programu proby zmeczeniowej i wzbogacenia wiedzy na ten temat. Podjecie badad jest
sprawa pilng, albowiem wynik proby zmeczeniowej jest podstawa do okreslania resursu
szybowcow.

Zapoczatkowane w ,,PZL-Bielsko” pomiary na szybowcu SZD-51-1 ,,Junior” pozwolity
na uzyskanie wstepnych wynikéw, umozliwiajac korekte zatozen teoretycznych przyjmo-
wanych przy programowaniu dotychczas prowadzonych préb. Realizacja petnego programu
badan pozwoli na wierniejsza symulacje stanu rzeczywistego pojawiajacego si¢ w eksploa-
- tacji 1 przygotowanie dalszych publikacji na ten temat.
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Pesome

TPEBOBAHHDBLIE M3MEPEHUSI CIIEKTPA .3KCIIIYATAUMOHHLIX HATPY30K
KPBUILEB IUIAHEPOB B TIOJNIETE

IpeacrapsieH BONPOC NPOrPAMMUPOBAHMA HA3CMHLIX YCTAJOCTHHX MCNBITAHWIT KDbUThED B Ka-
YECTBE OCHOBBLI AJA ONPEACAEHHA pecypca.
PaccMoTpeHa CTPYKTYpa CHEKTpa Harpy30K M €ro XapaKTepHUCTHUYECKHE NapaMeTphbl.
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BemiuiHa SKCIUTyaTAUHOHHbIX 11arPy30K IUIaHepa 11 UacToTa HX [MOSABJIEHIH 3ABICAT OT JKCIINyaTa-
1{UOHHOMN MOXENH BLIPAYKEHIION C MOMOILBIO XAPaKTEPHCTHUECIUIX 61010 1arpy30K.

Tinst 3anporpaMMHpOBAHHA CHMEKTPA HATPY30K HEOOXOMMMBIM yBISICTCH 3NAHNC BHAZ OTACHLHLIX
GIIOKOB B CBfI3H C uéM olcy)caen HeoOxoMMLIl JHANa30H H3MEPCHNIH 1 HoiTe.

TlpuBepeHnl NONyYEHHbLIE JO HACTOSIIETO BPEMEHM PE3yIbTAThI HCIBITAHUWI1 B 3T0i 00112CTH, @ TaKiKe
crnocof MX ICMONBL30BaHMA AJISI NMOCTPOUKH TPOTPAMMEI YCTaNOCTHOTO HCILITAHUS PEAIH20BaHIOIO Me-
TOOOM NPUMEHACMBIM B HACTOSIUide BpeMs.

Summary

FLIGHT MEASUREMENTS OF LOADS SPECTRUM FOR A GLIDER WING IN EXPLOITATION

The problem of a programme on ground fatigue tests, as a base for glider life estimation has been
presented. The structure of loading spectrum and it’s parameters has also been described. The load level
and frequency depending on the glider operation patterns are represented by the particular loading blocks.

To prepare the ground test programm the structure of particular loading blocks should be defined
on the base of flight measurements of load spectrum.

The results obtained recently have been presented and the way of application to the fatigue test pro-
gramm for the performed tests have been discussed.

Praca wplynela do Redakcji dnia 19 marca 1986 roku.
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. POMIAR 1 REJESTRACJA WIDMA OBCIAZEN SKRZYDEL SZYBOWCOW
LAMINATOWYCH METODA TENSOMETRYCZNA

ProTR LAMERS

PZL-Bielsko

1. Idea pomiaru

Dotychczasowa metoda tworzenia tzw. bloku obcigzen skrzydet w czasie eksploatacji
polegala na pomiarze posrednim. Mierzono przy$pieszenia dynamiczne w Srodku cigzkosci
szybowca oraz w srodku cigzkosci skrzydia i na ich podstawic wnioskowano o wielkosci
obcigzei doznawanych przez skrzydlo.

Uzyskane dane byly nieadekwatne do rzeczywistych wartosci obcigzen doznawanych
przez dzwigar i okucie w trakcie pomiaruy, tj. do warto$ci momentu gnacego, a w konsek-
wencji napr¢zen.

Wspomniany blad powstawal zwlaszcza przy pomiarze wielkosci szybkozmiennych-
dynamicznych, w trakcie startu i Jadowania. W istocie mierzono pobudzenia jakim pod-
dawane bylo skrzydlo, a nie jego odpowiedz.

Istota omawianej metody polega na bezposrednim pomiarze obciaZen poprzez pomiar
napreZzen w interesujgcym npas miejscu metoda tensometryczng. Jako obiekt pomiaréw
wybrano szybowiec SZI>-48-1 , Jantar Standard”.

Podstawowg trudnoscia byl brak doswiadczen zwigzanych z pomiarem naprezen
w laminatowym materiale kompozytowym. Nalezalo zebra¢ dane dotyczace sposobu
klejenia tensometréw oraz bledéw pomiarowych, spowodowanych ewentualnymi odksztat-
ceniami plastycznymi oraz tzw. pelzaniem tensometréw.

Wydawalo sig, iz przy zastosowaniu odpowiedniego ograniczenia na tzw. wydtuZenie
wzgledne, czy wielko$¢ momentu gngcego badany element, material kompozytowo-lami-
natowy mozna bedzie potraktowaé jako catkowicie sprezysty.

W celu zarejestrowania momentu zginajacego, dzialajgcego na koncéwke dzwigara
dokonywano rejestracji sygnalu z tensometréw pracujacych w ukladzie pelnego mostka,
przyklejonych do koiicowki dZzwigara, w odlegtosci od okucia okoto 2/3 dlugosci konedwki.

i tensometry skrzydio
~ /

w

Rys. 1. Migjsce naklejenia tensometrow.
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2. Zestaw aparatury pomiarowej

Do pomiardw uzyto tensomctréw foliowych firmy Philips o opornosci 120 Ohm
i bazie 30 mm. Na odpowiednio przygotowana powierzchnig przyklejono po 2 tensometry
z kazdej strony dZwigara. Nastepnie tensometry polaczono w ukiadzie pelnego mostka.

Do klejenia uzyto zywicy epoksydowej tego samego rodzaju z jakiej wykonano déwigar

Tensometry zasilano stalym napieciem +5 V z zasilacza zintegrowanego, o wysokich
parametrach stabilnosci napigcia wyjsciowego, mogacego stuzy¢ jako Zrédlo napigeia
wzorcowego. Prad plynacy przez tensometry wynosi okolo 41,6 mA, co zapewnia dobrg
stabilnoé¢ termiczna. Czutos¢ tak potaczonego mostka odnicsiono do wartosci obcigZenia.
‘Wynosi ona okoto 10 mV/n, gdzie n = 1 jest wspdlczynnikiem obciaZenia skrzydet w locie
swobodnym w spokojnym powietrzu, gdy przy$pieszenie wynosi 1 g.

Napiecie z mostka wzmocniono dwukrotnie we wzmacniaczu pomiarowym pracujacym
w ukladzie wzmacniacza réznicowego (Rys. 2).

Rys. 2. Wzmacniacz pomiarowy.

Wyijécie wzmacniacza podiaczono na wejécie kanatu Nr 4 rejestratora. Zakres napiecia
wejsciowego rejestratora wynosi 100 mV, co daje mozliwos¢ pomiaréw w zakresie
okoto 6,5 g. W trakcie rejestracji naprezeft rejestrowano rowniez wartosci przyspieszen
chwilowych, postugujac si¢ czujnikiem potencjometrycznym firmy SFIM typu J 4221,
o zakresie +4 g.

Do pomiaréw uzyto aparatury SRD skladajacej sie¢ z 8-mio kanatowego rejestratora
kasetowego RL8 oraz czytnika stacjonarnego CS8,

3. Przedstawicnie wynikéw pomiarow

Sposéb wzorcowania:

Rejestrowano sygnat z mostka tensometrycznego dla réznych wartosci sit przykiada-
nych do koncdéwki skrzydta. Wartosci te wynosily odpowiednio: 50, 100, 150 ... 500 N,
Znajac dtugos¢ skrzydia oraz jego cigzar, wyznaczono mdmenty gnace w miejscu pomiaro-
_ wym. W ten sposob utworzono skale, do ktérej odniesiono wielkoSci zarejestrowanych
obcigzen. Szczegdlnie interesujace wyniki pomiaréw uzyskano w trakcie startéw i ladowan,
jako Ze sa to stany lotu majgce najwickszy udziat w zmeczeniu konstrukeji podczas eksploa-
tacji. Otrzymane przebiegi pokazano na rys. 4.

Na osi rzgdnych naniesiono site F odpowiadajaca warto$ciom zarejestrowanych napre-
zen. Obcigzenie n = 1 (lot swobodny) odpowiada momentowi gnacemu od sity okolo
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1000 N przylozonej do koncédwki skrzydia. Poziom —300 N to obcigZenie dZwigara na
ziemi przez cigzar skrzydia. Po wykreleniu zarejestrowanych przebiegéw i sporzadzeniu
skali, okazalo sig, ze amplituda obcigzen doznawanych przez kohcéwke diwigara wraz

z okuciem, wynosi nie wigcej niz 1500 N na koncédwee skrzydta, co wspolezynnikowi
obcigzenia okolo n = 1,5,

PN o

AN —\,/

Rys. 3. Wzorcowanie mostka tensometrycznego.
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Rys. 4. Przebieg obcigzen dynamicznych; a) lgdowanie; b) start.

W celu wyznaczenia bledu histerezy wykonano specjalne loty testowe. W kilku lotach
uzyskano parokrotnie przeciaZenia statyczne réwne +3,5 g. Rejestrowano wielko$é
przyspieszen oraz sygnal z tensometréw. Nastgpnie poréwnywano zarejestrowane wartosci
obciazenia z kilku lotéw dla tej samej wartoéci przeciaZenia 3,5 g. Uzyskano blisko 2,5%
rozrzut wynikéw. Z dobrym przyblizeniem mozna uznaé, Ze blad histerezy jest 2,5%.
Pozostaje jedynie sprawdzenie zmiany wartoéci bledu histerezy w miarg stopnia zmgczenia
materiatu. Material staje si¢ bardziej plastyczny, wigc blad histerezy bedzie prawdopodob-
nie wzrastat. '

Uwzgledniajac blad pomiaru przy$pieszen, wynoszacCy 1%, mozna przyjaé, ze pomiar
obciazenn doznawanych przez skrzydlo laminatowe jest dokonywany z blgdem 3,59 w za-
kresie od —2 do 3,5 g.

[

4. Komputerowa obrébka danych pomiarowych

Komputerows analize zarejestrowanych przebiegdw przeprowadzono w Instytucie
Technologiczno-Samochodowym Politechniki £.6dzkiej. Zestaw aparatury skladal sig
z przetwornika analogowo-cyfrowego z pamigcia ferrytows, komputera Mera 400 oraz
digigrafu sterowanego komputerem.
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Odczytywany na czytnikn CS8 przebieg analogowy 'p'od'legal przetworzeniu na postaé
cyfrowa z czestotliwoécia prébkowania 20 Hz. Probki w postaci binarnej umieszczane
byly w pamigci przetwornika, nastgpnie wyprowadzane na tasmg perforowana. Dane
z taémy wprowadzane byly do pamigci komputera. Przetworzenie polegato na ,,wyczysz-
czenin” sygnatlu z szumu oraz umieszczeniu na osi uktadu wspoétrzednych o odpowiednio
unormowanej skali. Przetworzony przebieg byt wykreslany automatycznie za pomoca
digigrafu sterowanego przez komputer.

Obecnie pomiary przetwarzane sa za pomoca wiasnego Modutowego Systemu Kompu-
terowego MSK-1, ktéry posiada mozliwo$é bezposredniego przetwarzania przebiegéw
analogowych z 16 kanaldw, przy pomocy scalonych przetwornikéw analogowo-cyfrowych
o maksymalnym okresie przetwarzania 100 us. Sposob analizy sygnatu i oprogramowanie,
beda przedmiotem odr¢bnego oméwienia.

5. Whnioski

Dzigki przeprowadzonym prébom stwierdzono mozliwos¢ dokonywania pomiaréw
napreZzen w elementach laminatowych, przy ograniczonej wartosci wydhuzen wzglednych.
Ponadto stwierdzono, e stosowanie, jako kleju do tensometréw, zywicy epoksydowej
tego samego rodzaju co podloze, daje zadowalajace rezultaty.

Nie stwierdzono zjawiska pelzania tensometréw podczas dlugotrwalego obciaZania
elementu badanego.

Ze wzgledu na wykonanie zbyt malej ilosci lotéw prébnych, nie mozna jeszcze ustalié
wplywu zmeczenia materiahu na wielko§é bledéw pomiarowych. Nie mniej wydaje sie,
7e poczyniono istotny krok w kierunku wyznaczenia rzeczywistego widma obcigzen
eksploatacyjuoych szybowcoéw laminatowych. Dotychczasowe pomiary zdaja sie wskazy-
wad, iZ rzeczywiste widmo obcigZen bedzie zdecydowanie inne, ,,}agodniejsze”, od dotych-
czas przyjmowanego, czgSciowo teoretycznego. Oznacza to, ze maksimalne amplitudy
zmierzonych obciazed sg znacznie mniejsze od dotychczas przyjmowanych. Wydaje sig,
ze ich udzial procentowy jest mniejszy od przyjmowanego w obliczeniach. Wstepna analiza
przeprowadzonych pomiaréw wskazuje na mozliwo$é znacznego przedtuZenia resursow
istniejacych konstrukeji oraz mozliwo$¢ dokonania korzystnych zmian konstrukcyjnych
projektowanych prototypdw.

Pomiary beda kontynuowane, a komplet danych umozliwi wyznaczenie rzeczywistego
widma obciazen. ' -

Posiadany przez PZL-Bielsko sprzgt komputerowy umozliwia szybka analizg rejestro-
wanych przebiegéw.

Obecnie prowadzone sa pomiary obcigZen eksploatacyjnych skrzydta szybowca SZD-51-1
,unior”.

Peaome

UBMEPEHUME W PETHCTPAUMA CIEKTPA HATPY)XEHBIX KPBIJIBEB
JAMHABHPOBAHHBIX IUISHEPOB TEH3OMETPUUECKHM METOIOOM

TlpeacraBnen coocof HIMEPEHMA CHEXTPA HAIDY)KEHMH KPBLIEB IUIBHEPOB U3 CTEKJIOCHOKCHHOLO
aMUHATE.
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Omucanbl TUN M criocol pasMelLeHHsA TeH30METPOB, & TAIOKC H3MEPHTENLHAY ANMmapaTypa COAep-
JKALAS PETHCTPATOP NAHHBIX M KOMIIIOTEPHYIO CHCTeMY 00pafoTHH HaHHbLIX.

TonyyeHHble D0 HACTOMILErQ BPEMEHM PE3YJLTaThl BO BpeMfA MOASTHBIN HCTIITAIMIT NpHBeenbl
B 33KIOUEHAX.

Summary

A COMPOSITE GLIDER WING LOAD SPECTRUM MEASUREMENTS AND
REGISTRATION BY STRAIN GAUGE TECHNIQUE

The practice of load spectrum measurements for a composite glider wing have been presented.

The kind of stress-gauge and their location as well as the measuring system consisting of data logger
and data acquision unit have been descirbed.

A method of strain gauge calibration has been discussed. All to-day experience gained in flight tests
is given in the conclusions.

Pruca wplynela do Redakeji 18 marca 1986 roku.
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W przedstawionym opracowaniu w oparciu o prace [5, 6,7, 8, 9, 10, 11, 14, 20] podano
propozycje wprowadzania praw sterowania jako wigzow nicholonomicznych nalozonych
na ruchomy obickt mechaniczny. Okazalo sig, Ze takie podejécie daje bardzo dobre rezul-
taty w przypadku sterowania automatycznych ukladéw podwyzszenia stabilizacji oraz przy
zastosowaniu do automatycznego sterowania $miglowcéw. Metoda ta moze mie¢ zastoso-
wanie przy automatycznym sterowaniu samolotéw i rakiet.

1. Model ogdlny dynamiki smiglowca

W ogélnym przypadku réwnania rdézniczkowe opisujgce ruch dowolnego obiektu
ruchomego z uwzglednieniem procesu sterowania i zakiécen zewnegtrznych i wydzieleniu
cztondéw nieliniowych majg postaé: [9]:

z = R(O)z(t)+S()m()+n(t) +N(z, m, n, ¢), )

w ktdrym:

R(¢) — macierz stanu nx n rozpatrywanego obiektu,

S(¢) — macierz sterowania nxr,
N(z, m, n, ¢t) — macierz cztondéw nieliniowych nx1,

z(?) — wektor stanu nx 1,

m(s) — wektor sterowania rx1, _

n(t) — wektor przypadkowych zaklécen zewngtrznych, sx 1.

Réwnanie (1) jest ogdlnym modelem matematycznym stacjonarnego procesu dynamicz-
nego n-tego rzedu [9]. W przypadku linjowych proceséw stacjonarnych macierz stanu
i macierz sterowania nie zaleza od czasu i rownania (1) bez uwzglednienia zaktécen zew-
netrznych upraszcza si¢ do postaci

(1) = Rz(¢)+Sm(?), 2
Jezeli na uklad znajdujacy sie w ruchu swobodnym niesterowanym:
z(t) = Ra(1), : 3)



300 J. MARYNIAK

nalozymy wiezy kinematyczne wynikajace z praw sterowania, ktore wiaza ze soba wektor
stanu z(t) z wektorem sterowania m(¢) i jeZeli sterowanie ma by¢ skuteczne to znaczy,"
Ze wiezy kinematyczne sa zwiazane z réwnaniami ruchu, sy wiezami niecalkowalnymi
a ukltad rozwazany jest ukladem o wigzach nieholonomicznych [2, 8,9, 10, 11, 14, 20].

Ogblny model matematyczny wiasnoéci dynamicznych $migtowca jednowirnikowego
ze $miglem ogonowym w zapisie macierzowym ma postaé

AX+Bx+Cx = N(x, x, 1), @

gdzie:

A — macierz wspétczynnikéw bezwladnosci,

B — macierz wspblczynnikdw tlumienia,

C — macierz wspolczynnikdw sztywnosci, ’

N — macierz wyrazéw nieliniowych,
przy czym macierze A, B, C w ogdlnym przypadku $migtowca maja nastgpujaca budowe
np.

'S SR S¥ ST §°
R° R R" RT RP
C=| W WeW W' wr ©)
™ TR ™ T T°
ps PR P¥ PT P

Przedstawiona macierz (5) posiada budowe klatkowa zawierajacag kwadratowe klatki
S,R, W, T, P, rozmieszczone wzdtuz przekatnej gléwnej stanowiace opis nastepujacych
wiasnoséci modelu fizycznego:

S — macierz wlasnosci smiglowca jako obiektu sztywnego,

R — macierz wlasfiosci wirnika (rotora) nosnego émiglowca,

W — macierz wlasnosci émigla (wirnika) ogonowego,

T — macierz wlasnosci zespotu turbo-sprezarkowego silnikéw napedu,

P — macierz wlasnosci wigzéw kinematycznych, prawa sterowania w automatycznym,

uktadzie sterowania,

Pozostale elementy macierzy klatkowej (5) nie lezace na przekatncej gléwnej sa macie-
rzami sprzezen, okreSlajacymi wzajemne wplywy poszczegdlnych zespoldw ukladu na
siebie, natomiast macierz wigzéw kinematycznych P daje dwojakiego rodzaju sprzeZenia
z réwnaniami ruchu obiektu:

S?, RP, WP, TP — s3 to sprzezenia dynamiczne okreslajace wplyw wigzéw kinematycz-
nych na przemieszczenia obiektu sztywnego, wirnik no$ny, $miglo
ogonowe 1 zespdt sprezarko-turbinowy silnikow; )

P, PR PY PT —sa to sprzgzenia kinematyczne okreSlajace wplyw przemieszczef
obiektu sztywnego, wirnika noénego, $migla ogonowego i napgdu na
kinematyczne rownania wigzow.

Wektor wspdtrzednych uogélnionych X' w przypadku ogélnym omawianégo $miglowca

ma postaé '
x = colls, r,w, t, p] = collx,, y,, 2,, P, 0, ¥, | p,

:80’ ;815 :52: ;835 EO; 51: 52; 53 I,CO: Cl; CZ !"/)kLa Yep !%; 77; Py ‘ps] (6)
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gdzie:
s — wspolrzedne uogdlnione obiektu sztywnego,
r — wspolrzedne uogdlnione wirnika nosnego,
w — wspdlrzgdne uogdlnione $migla ogonowego,
t — wspdlrzedne uogdlnione zespolu turbo-sprezarkowego silnikéw,
p — katy wychylen organéw sterowania.

2. Model fizyczny $miglowca i przyjete uklady odniesienia

Smigtowiec potraktowano jako ztozony uktad uruchamiany sktadajacy si¢ ze sztywnego
kadiuba wzglgdem ktérego poruszaja sig: czgsci obrotowe silnikéw, wirnik nosny z walem
i ukladem przenoszenia mocy, przechylenie i obrét topat wirnika nosnego, piasta $migla
ogonowego z przegubowo polaczonymi fopatami oraz statecznik poziomy. PoloZenie
$migtowca w przestrzeni wyznaczaja wspotrzedne §rodka masy kadtuba x,, y,, z, w uktadzie
inercjalnym zwigzanym z Ziemia 0x,y,z, rys. 1 oraz przez katy samolotowe uktadu zwia-
zanego sztywno z kadhibem $miglowca Oxyz wzgledem ukladu inercjalnego: @ — kat
przechylenia, ® — pochylenia i ¥ odchylenia a odpowiednie skladowe predkosci katowej

£2:
Q = Pi+Qj+ Rk, (7
gdzie:
P — predko$é katowa przechylenia,
O — predkosé katowa pochylenia,
R — predkosé katowa odchylenia.

¥
Xy
0,
Y
y < (AN :
7 Q \V\ 18 (1473 z,
\\< . oy
40, 7]
N e Ny
\ 3
) P , 4 @@‘\\q- ‘\ . ‘/i\
S _f 0, “
u — N
% (& /./ | 2z
% / C
o] /

/ w

/ o Q

g

o 1z

Rys. 1. Przyjete uklady odniesienia, predkoéci liniowe i katowe oraz ich skiadowe.
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Quasi-predkosci katowe zwigzane s3 z predkosciami uogélnionymi nastg¢pujgcym
zwigzkiem

P & |
Q=801 ®)
R v
gdzie macierz transformacji 1, ma postaé
1 0 —sin®
Ao =[0 cos@ sin@cosO |. 9)

0 —sin® cosDcos®

Sktadowe predkosci $rodka masy kadtuba V,: _ .
V.= Ui+Vj+Wk (10)
gdzie: o
U — predko$¢ podiuzna,
V — predkosé §lizgu,
W — predkosé wznoszenia.
" Quasi-predkosci liniowe zwigzane sa z predkosciami uogdlnionymi nastgpujaco

U Xy Ay 12 a3 |l X,
4 = Av Yol = [ @21 Q22 d23 Yo |> (”)
LW Zy a3z Q33 aas Zg *

gdzie macierz transformacji:

cos¥cos® sin ¥ cos® —sin®
sin@cos¥sin@+  sin@sin@sin¥W+  sin®cos@
A, =| —sin¥cosP +cos@cos¥ . (12)
cos@cos¥sin@+  cos@sin@sin?+  cosdPcos® :
_+sin¥sin® ~sin®@cos ¥

Przyjeto nast@pche wspotrzedne uogo]mone wirnika no$nego (6)
p — kat obrotu piasty wirnika nosnego,
B:(i = 0,1, ..., n—1) — kat wahan pochylajacych lopat wirnika nosnego (wokdt prze-
gubu poziomego),
n— liczba topat wirnika no$nego,
&G =0,1,...,n—1) —kat wahan odchylajacych lopat wirnika nosénego (wokol
przegubu pionowego),
§i(G=0,1,...,m—1)—kat wahan lopat $migla ogonowego wokot osi przegubu
piasty, .
m — liczba fopat smlgla ogonowego,
Wi, Yrp — katy obrotu zespohr turbosprezarkowego silnikéw napedo-
wych - lewego i prawego, )
. k—liczba turbin i sprezarek silnikow.
Przyjeto pelne sterowanie $miglowcem w czterech kanalach: pochylania, przechylania,
wznoszenia i odchylania zmiang katéw w ukladach sterowania:
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% — kat pochylenia pierécienia sterujacego rys. 2,

Rys. 2. Sterowanie w kanale pochylenia, przez pochylenie pierscienia sterujacego
7 -— kat przechylenia pierScienia sterujacego rys. 3,

T
t
1
|

Rys. 3. Sterowanie w kanale przechylania, przez przechylenie pierécienia sterujacego

@, — kat skoku ogdlnego lopat wirnika noénego rys. 4,

Rys. 4. Sterowanie w kanale wysokoéci, przez zmiang skoku ogdlnego topat wirnika nosnego sprgzonego
ze sterowaniem silnikicm
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@, — kat skoku lopat $migla ogonowego rys. 5.

Rys. 5. Sterowanic w kanale odchylania zmiana skoku $migla ogonowego

3. Prawa sterowania i zwiazki kinematyczne

Smiglowiecj'ako obiekt latajacy na ogét nie posiada dobrych wlasnosci dynamicznych
i charakterystyk statecznosci [6, 14, 15, 17, 20] na wigkszosci etapéw lotu nalezy stosowaé
automatyczne uklady podwyZszania statecznodci lub automatycznego sterowania.
Prawo sterowania w kanale pochylania rys. 2 przez pochylanie pierscienia sterujacego
%:
Tyit+x = ky(0—-0,) +k(Q— Q) +ko(x,—x,.)+ k’-‘().C”— 560:) +%o. (13)
Prawo sterowania w kanale przechylania rys. 3 przez przechylanie pierscienia steruja-
cego n:
Tz.57 +77 = knp(d)_' @z) +kp(P— Pz) +k9(yg —ygz)+ké(j}g _"J.}gz) + (14)
+kyp(F =YY +70, -

Prawo sterowania w kanale wysokosci rys. 4 przez zmiang skoku ogdélnego topat
wirnika no$nego ¢, sprzgZonego ze sterowaniem silnikiem ,,skok-gaz” [17]

T3 byt Py = kalzg—202)+Ke Gy~ E02) + 9. (15)

Prawo sterowania w kanale odchylania rys. 5 zmiang skoku $migla ogonowego $mig-

towca ¢ : _

Tops+@s = k(P =)+ (R—R,)+ @0 (16)

Zwiazki geometryczne zachodzace miedzy parametrami sterowania, wychyleniami,
skokiem ogdlnym a skokiem $migla ogonowego podano w [6, 14].

W rownaniach (13)—:- (16) T, + T, oznaczaja stale czasowe czlondéw inercyjnych, opisu-
jacych charakterystyki dynamiczne elementéw wykonawczych autopilota [6, 10, 17, 18, 20]



PRAWA STEROWANIA JAKO WIEZY... 305

wiel_kos’ci z indeksem ,,z"7 oznaczajg zadane wartosci parametrow lotu rys. 6. z indeksem
,,0” przy symbolu kata sterowania oznacza jego warto$¢ w stanie ustalonym (poczatko-
wym). Wybrany stan pracy ukladu automatycznego sterowania lotem otrzymuje si¢ przez
nadanie odpowiednich wartosci (w tym zerowych) wspdlczynnikom wzmocnienia.

MODEL MATEMATYYCZNY
DYNAMIKA

SMIGLOWCA

PRAWA
STEROWANIA

WARUNKL

ROWNOWAG!

ZADANE PARAMETRY |
KINEMATYCZNE LOTU

KRYTERIA LUB

MANEWR ZADANY MANEWR

TAKTYCZNY SMIGLOWCA
w
Z

< a

3 <

ES z
&

g

¥ z

E o

AE

Rys. 6. Schemat blokowy sprzezen wlasnoéci dynamicznych $miglowca z prawami sterowania i blokiem
zadanych parametréw lotu

Na rys. 6 przedstawiono schemat blokowy sprzezen wiasnosci dynamicznych $miglowca
z prawami sterowania i blokiem zadanych parametréw lotu. Zadane parametry kingma-
tyczne i geometryczne lotu mogg by¢ narzucone przez kryteria statecznosci, lub warunki
réwnowagi dla scisle okreslonego stanu lotu, zadany manewr $smigltowca wzglednie manewr
taktyczny wynikajacy z przyjetej taktyki walki, poscigu, ucieczki, metody samonapro-
wadzania na cel. '

4. Ogoélne réwnania ruchu $miglowca sterowanego

Roéwnania ruchu $migtowca wyprowadzano stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela
dla ukiadéw mechanicznych o wigzach nieholonomicznych [2, 6, 9, 10, 11, 13, 14, 16, 19,
20], w postaci

20 Mech. Teoret. i Stos. 1—2/87
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d dT* aT*
ar don "'—' 22'}’#« 3 = OF )
“ r=1 a=l
gdzie:
' p=1,2,..,1,

przy czym trojwskaznikowe symbole Boltzmanna maja postaé
da,s aa.-A
22(3% =g, |Ponba (18)
dar=1,2,..,k

Polozenie émlgIOWCd w przestrzeni opisane jest za pomoca k = 2n+m+13 wspolrzed-
nych uogélnionych ¢, q,, ..., g« 1 odpowiadajacym im quasipredkoéciom w, dla o =
= 1,2, ..., k bedacych zw1qzkan11 predkosci uwogdlnionych i funkcp wspolrzednych
uogolmonych

Na ukiad nalozone sa wigzy kinematyczne niecatkowalne w postaci / = 2n+m+4-9
roéwnan

k
D tupads =0 o (19
i=1
dla 8 =1,2, ..., k-1 jezeli wigzy maja postaé (19) wygodnie jest tak wprowadzi¢ quasi-
predkosci aby ,,k—I” ostatnich quasi-predkosci byto rownych zeru [14],
K
\ | . :
Wiyp = Z @padga = 0, - (20)
A=l
a ,,I’” pierwszych quasi-predkodci spelnia dowolny liniowy uklad réwnan
, k
Wp = Zaulﬁz (21
=1
dla u=1,2,...,] wspdlczynniki a,3(c, A =1,2,...,k) sa funkcjami wspdlrzednych
uogélnionych (11).
gdzie:
A, 0
a=|0 A.D
0 0 I

Réwnania (17) w liczbie ,,/” wraz z ,,k —/” réwnaniami wiezéw (19) i ,,I”’ réwnaniami
zwiazkdw kinematycznych (21) stanowia ukiad ,,k+ /"’ réwnas, z ktérego przy zadanych
wartodciach poczatkowych mozna wyznaczy¢ ,,k + /1 niezerowych funkeji czasu: predkosci
Wy, Wy, ..., 1 wspéhrzednych gy, g5, -y -

W réwnaniach (17) T* jest energia kienetyczna w quasi-predkosciach otrzymang przez
zastapienie w energii kinetycznej 7' predkosci uogélnionych §,(c =1, 2, ..., k) przez
zwigzki (22)

k
g, = Zbdﬂw#’ (c=1,2,..,k) @2

p=1

4
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otrzymanec z przeksztalcen (20) i (21). Poniewaz energia kinetyczna T# jest funkcjy ,.A”
quasi-predkodci w,, wz, ws, ..., o zatem zwiazki (20) moga byé wykorzystanc po wy-
prowadzeniu réwnai (17)
gdzie:

a=hL

Do opisu ruchu przyjeto wspolrzgdne uogdlnione zgodnie z (6) natomiast jako quasi-
predkosci nastgpujace parametry Kinematyczne:
Wy, 0,, ws — rzuty wektora predkosci srodka masy kadiuba $miglowca w ukladzie
' zwigzanym ze $miglowecem rys. 1 (10), (11), (12),
w,, w5, ws — rzuty wektora predkosci katowej kadhuba $miglowea na osie ukladu
zwigzanego rys. 1 (7), (8), (9),
— przyjete quasi-predkosci jako rowne pochodnym wspdlrzednych uogélnionych:

g =P, (23)
mepi=fi,  (i=0.1.2,3) (24)
usger =&, (=0,1,2,3), (1=4) (25)
Oanssrs = 5o (j=0,1,2) (26)
Dypimis = Oyg = Yip, (m=12) (27)
Dopimyo = Wap = 7;Uka (28)

— ostatnie cztery quasi-predkosei tak wprowadzono, Ze zgodnie z (20) na podstawie praw
sterowania (13)+(16) traktowanych jako réwnania wigzéw byly rowne zeru.

Oappmero = W21 = ko(@—0)+k(@— Q)+ (x;~x,.)+ 29) -
v +ki(x,—x,.)— Ty ie—2+2xq,
O2pims11 S W2z =k (P—=P)+k(P—PY)+5,(y,— )+ (30)
+hy (D= o) Hhry(F =¥) = Tan~n+1o,
Wanemi1a = W23 = Ko(Z,~2,.) +h:(Zg—Z5.) = T3 @~ Pyt oo (3D
Oanems1s = 020 = ky(P= V) +k(R=R) = Tafp= Pt Pro. (32)

Po wyznaczeniu niezerowych tréjwskaznikowych symboli Boltzmanna [14] w przyjg-
tym ukladzie odniesienia rys. 7 otrzymano réwnania w postaci ogolnej w nastepujgcej
formie:

— ruchéw podhuznych

d aT*) (ET* or* ~, OT* aT* ki +_a7j-ﬁ-a N
dr \oU ) " \Tox, Tt gy, et g et g m T g,
aT* ke oT*  9T* _ oT* (k; \
) - . 25 ag+
Gps Ts "”’) o7’ e O e\

oT* (k- ) aT* (k;
k,|a, |7
3

_ et | lE k. = X2+ X2+ X0+moga,,, (33
3(0[4—2 Tz ? 9601+3 -)ala K+ * a8 - ( )

20*
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’

Rys. 7. Sily i momenty sil oraz ich skladowe dzialajace na §miglowiec w przyjetym ukladzie odniesiénia

— ruchéw poprzecznych
d (aT*)_(aT* aT* aT* OT* ks

d \Tav | o, Ot t gy, Gt Ty Gt Au
* . & . L *
T* k; oT* k; 23) oT R T Py

Yo T, e, T T U N aw
oT* [ ki or* [k,
0wy 41 (f—kx)a“—i_ 0wy 42 (—T:—k,)a22+
oT* [ k; e va | va
m(—i——kz)azs = Y+ Yo+ Y{+mgays, (34)
— ruchéw pionowych .
_d_(ar*)_(,ar* g OT* L OT* oT* ki
at \ow | \ax, P oy, BT o, BT Ton T, O
+_6L*ﬁa +_9L*_k_z )_.—aT*Q_*___aT_*P_;.
o T, %" dp, Ts @33 au v
oT* | ks oT* [k
T A L
aT* | k;
- | ZE = 79478 a 3
0wy 5 (Ta kz)a33 Zit Zok Zit megass, @3
— ruchéw przechylajacych
d (9T*\ (aT* oT* k,\ oT* __ oT*
dt(c’)P)—( 36 an Tz)‘ v Vet
aT* oT* oT* ar* [k,
* R ¢ aQ P 0wy Rks = 0wy 42 (—ﬁ_kq’)—*-

oT*
+_3w— Ok, = L+ Lo+ L+ L, + Loy + LY, (36)
%
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— ruchéw pochylajacych

d [oT*\ [or* oT* aT* sind  IT* k
R ke Big Ky
t(BQ) (aqb SInP1gO+ S5 C0sP+  coo T an TI)+

oT* oT* oT* aT* oT* (k
W——_—U+ R- P+ - —Kycos D |+
au oW apP R Owpy \ Ty pC08 )

aT*

+
w42

*
(kR k,sin®tg6— k1,51n¢) T

S@ + —(_k,.P'l"

3wk

sin®

~kr 0o

) = Mi+ M+ M2+ M5+ M2+ M8+ M2, (37
— ruchéw odchylajacych

d (dT* ar aT* dT* cos®
W( ) (acb cosPtgl — - sin@+ o

aT* k., aT* aT¥* aT* aT*
+a—<p,n) ‘W”"aﬁV‘WQ““?Q“P*
aT*

t o (kq P+k;)sm(15)+ ( k,O—k,cosDtgd)+
l+1

*
cosd _ 9T (7k,’-—k Z"Sg) NE-+Na+N+NS+ N9+ N+ N2, (38)
4

— wirnika noénego
(). e
dt \ dw, ¥

— i-tej topaty wirnika no$nego wokot osi przegubu poziomego

d [oT*\ 9T*
*'( o8, ) K3
i=0,1,..,n—1. (40)+ (43)

n=4

= M+ Mg, +i(M§4+ MGa) + M52 (39)

M+ Mf— CHﬁl_kHBl

— i-tej topaty wirnika nosnego wokot osi przegubu pionowego

£ * .
a aL _ITT M+ M3~ C, &6~k &
¢, 9,
i=0,1,..,n—1 (44) =+ (47)
n=4
— Jj-tej lopaty $migla ogonowego wokot osi przegubu wahan
d [3T* aT* .
(3&' ) aCJ = M;j'*‘ij CPCJ—kPCJ’
]
j=0,1,..,m—1. (48) + (50)
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— zespohi napedowego silnika lewego turbina + sprezarka

d (.g’aT* ) aT*

—_— | —-—= M,
3 \ o Ee KL : &)

— zespohlu napedowego silnika prawego turbina + sprezarka

d {ors\ or*
W(W)_ Mpr M- (52)
W réwnaniach wprowadzono nastepujace oznaczenia: 7* — energia kinetyczna ukladu
w quasi-predkosciach, m, — masa calkowita $miglowca, momenty sil dzialajace na:
Nz — wirnik nosny wokot osi 0,z,, Mos — $Smiglo ogonowe wokdl osi 0,y My,
M,; — i-ta topate wirnika nosnego wokét osi przegubu poziomego i pionowego, M,; — j-ta
topate $migla ogonowego wokot osi przegubu wahan, My, My, — turbiny i sprezarki
silnika lewego oraz’ prawego; Cy, Cv, Cp— stale sprezyn w przegubach: poziomych
i pionowych topat wirnika nosnego oraz $migla ogonowego; ky, k., k,, — wspdlczynniki
thumienia w przegubach: poziomych i pionowych fopat wirnika nodnego oraz $migla
ogonowego. Indeksy dolne oznaczaja: k — kadlub, w — wirnik nosny, s — $miglo ogo-
nowe, sil — silnik, st — statecznik poziomy. Indeksy gérne przy silach i momentach sit:
a — aerodynamiczne, g — grawitacyjne i 17— napedu.

Réwnania ruchu (33)=-(52) wraz z czterema réwnaniami sterowania (13)=-(16),
zaleznoéciami okreslajacymi quasi — predkoscei (8) i (11) oraz predkosciami uogélnionymi
(23)+ (28) stanowia ogodiny model matematyczny jednowirnikowego $miglowca ze $mig-
fem ogonowym i statecznikiem poziomym przydatny do badai symulacyjnych i symulacji
numerycznej $miglowca sterowanego w dowolnym locie. Zastosowanie przedstawionych
réwnan ruchu wymaga wprowadzenia w poszczegolne wyrazy odpowiednich pochodnych
energii kinetycznej [14] czynnosé ta mozna wykonaé na drodze analitycznej lub poprzez
bezposrednig generacje numeryczna rownan.

W przedstawionych réwnaniach w formie ogdlne uwidacznia sie bardzo jasno, ze
model matematyczny wyprowadzony jako system réwnan ukiadu mechanicznego z nie-
holonomicznymi wigzami daje pelne sprzgzenie réwnan ruchu (33)+(52) z prawami
automatycznego sterowania (13)-=-(16) jako kinematycznymi wigzami nalozonymi na
uklad. W poszczegélnych wyrazach réwnan ruchu widoczne sa wspolczynniki zalezne od
stalych czasowych T, =T, wspdlczynnikow wzmocnienia k, oraz funkeji wspdlrzgdnych
uogdlnionych a,;. ' '

Symulacje lotu sterowanego $miglowca znajdujacego si¢ w dowolnym ruchu przestrzen-
nym przedstawiono na schemacie blokowym rys. 8. Schemat zawiera cztery podstawowe
bloki: blok dynamiki §miglowca, blok pilota-czlowieka, blok ukladu automatycznego

sterowania i podwyzszajacy stateczno$é ukladu oraz blok napedu-— dynamika silnika,
" Na schemacie podane sa sprzgzenia dynamiczne (9, 0,%¥,P,Q,R, U,V, W), kinema-
tyczne (x,, y,, z,) sygnaly sterowania (¢s, %, 1, @,+ @,) realizowane przez pilota — czto-
wieka lub uktad automatycznego sterowania. Podano réwniez droge informacji oraz
ingerencji na wlasno$ci dynamiczne i decyzyjne zmian parametréw lotu, warunkéw atmo-
sferycznych i wysokosci lotu przedstawiajac odpowiednie sprzezenia rys. 8.
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Rys. 8. Schamat blokowy dynamiki sterowanego $miglowca z automatyczoym ukiadem sterowania
i podwyzszenia stabilizacji.

4. Whioski

Przedstawiony model matematyczny zostal przetestowany numerycznie na przykladzie
$miglowca klasy Mi— 6 [5, 7, 8, 10, 11, 14] a uzyskane wyniki pomimo skomplikowanego
ukladu réwnan $wiadcza o wiasciwym opisie matematycznym przyjetego modelu fizycznego
odpowiadajacego w pelni wiasnosciom dynamicznym rozwazanego $migtowca. Obliczenia
wykonano dla réznych konfiguracji lotu, wyznaczajac warunki réwnowagi [5, 6, 8, 14]
i stateczno$é $migtowca [S, 6, 7, 8, 14] oraz zawis [5, 6, 14]. Stwierdzono, Ze uzyskany
model matematyczny $migtowca sprzegajacy kinematyczne rdwnania automatycznego
sterowania z dynamicznymi réwnaniami ruchu i wiaczony jako ukiad wspomagajacy
pilota zabezpiecza réwnowage i stateczno$¢ $migloweca w petnym zakresie predkosci
eksploatacyjnychi zawisie.

Przedstawiony model po modyfikacji mozna zastosowaé do symulacji numerycznej
automatycznie sterowanych obiektow ruchomych jak samoloty, rakiety szczegdinie samo-
paprowadzane réznych typéw jak ziemia—powietrze, powietrze—powietrze i przeciw-
pancerne. Jak réwniez, przy projektowaniu mikrokomputerowych blokéw wykonawczych
_ automatycznego sterowania obiektami jako niezbedny model matematyczny.
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Peswome

3AKOHDI YIIPABJIEHMSA KAK HETOJIOHOMHBIE CBA3HU ABTOMATHUECKOI'O
VIIPABJIEHUS BEPTOJIETOM

B crarse TNIpCACTABJICHO BBIBCACHIEC 3aKOHOB: YIIPABJICHHA KAl HETOJIOHOMHBLIX CBfi3el HaKJIabIBa-

HDIX Ha ).IBH)I(yILlH.l’ICF[ MEXAHWYECKHH O0LEKT. an HpPIHiITOﬁ MOJIENIH TNIONYYEHO OUEHDb XOpolIne peayilb-
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Tarbl B ClIyyae ABTOMATHUCCKOIO YIIPARJICHAN [ABMAYILIIXCA 00BEKTOR ¥ aBTOMATHYUECKOIT CTAbHII3ATIHH .
3ToT METOA MOXKET OBLITh MPHHAT OPU ABTOMATHUCCKOM YIIPABIECHHM CamMOJICTOR, paxeT, GomMb6 ¥ mpo-
MbIIEHHBIX PoBOTOB.

Summary

EQUIVALENCE OF THE CONTROL RULES AND NONHOLONOMIC
CONSTRAINS IN AUTOMATIC CONTROL OF HELICOPTER

JIn the paper we have derived the control rules as nonholonomic constrains acting on the moving
mechanical object. The method gives very good results in the following situations: automatic control of
the moving objects, automatic increasing of the dynamic stability and .automatic control of helicopters.
It can be applied in automatic control of airplanes and missiles.

Praca wplynela do Redakcji dnia 18 marca 1986 roku.
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W kwietniu 1987 roku zmarl nagle w wieku 64 lat dlugoletni,

zastuzony pracownik naszej Redakcji, kre§larz PWN
HENRYK KADLER

Cze$é Jego Pamicci!

XXV SYMPOZJON ,,MODELOWANIE W MECHANICE”
Kudowa Zdrdj 17.03.—22.03.1986 r.

. Miejsce obrad:

Obrady XXV Sympozjonu ,,Modelowanic w Mechanice” zorganizowanego przez Gliwicki Oddzial
PTMTS odbywaly si¢c w DW "Gwarek,, Zabrzanskiego Gwarectwa Weglowego w Kudowie Zdroju.

. Uczestnicy:

W sympozjonie uczestniczylo ogétem 127 uczestnikow krajowych oraz goscie zagraniczni z CHRL
(1 osoba), Jugostawii (1 osoba), i RFN (2 osoby).
Krajowi uczestnicy sympozjonu reprezentowali nastegpujace oSrodki naukowe:

Warszawa  — 37 uczestnikdéw, 13 referatow Krakow — 3 uczestnikow 2 referatdow
Gliwice —31 . 12 - Bialystok — 3 . 2 .
Szczecin — 12 " 9 . Bielsko — 3 " 1 .
Wroclaw — 10 i 1 ' " Radom — 2 " 1 .
L.odz — 6 " 2 referaty Gdansk — 2 . — .
Opole — 6 »e 2 » Czestochowa — 1 . 1 .
Poznan — 3 : 3 »s Rzeszow — 1 - —
Bydgoszcz — 3 ' 3 v

. Sesje plenarne i sesje robocze:

Odbyly si¢ trzy plenarne sesje naukosve, podezas ktérych wygloszono referaty przegtadowej

1. prof. J. Dietrych — Politechnika Slaska, Model — faktyczna koniecznosé

2. prof. J. Wojnarowski — Politechnika Slaska, O zastosowaniu graféw w modelowaniu ukladow
mechanicznych

3. Prof. Fu Hua Ling — Univ. Jiao Tong Shanghai. Ckaotic Motion — a new from of Steady Motion.

Ponadto odbylo si¢ 10 sesji roboczych, podczas ktdrych wygloszono 43 referaty i 5 komunikatow nau-

kowych. W dyskusjach, ktdre kazdorazowo odbywaly si¢ w dwoch cze§ciach — bezpoérednio po wy-

gloszonych referatach podczas sesji roboczych oraz podczas wieczorowych spotkan dyskusyjnych —

wziglo udzial ok. 105 osob.

W czasie trwania Sympozjonu odbylo sie rowniex spotkanie dyskusyjne z uczestnikami ITI Kongresu

Nauki Polskiej — prof. prof. Markiem Dietrichem, Jozefem Wojnarowskim i Wiestawem Ostachowi-

czem.

. Materialy:

Materialy sympozjonu zostaly opublikowane w dwéch tomach wydawnictw Oddzatu Gliwickiego
Zbiér ref. XXV Sympozjonu ,,Modelowanie w Mechanice”, z. 53, T, 1 ss. 291, T. 2 ss. 281, PTMTS
Gliwice 1986,

Henryk Skowron
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EUROPEJSKA KONFERENCJA TURBULENCJI
Lyon, 1 —4 lipca 1986 r.

Konferencja zorganizowana zostala przez Ecole Centrale de Lyon jako pierwsze ogdlnoeurope;jskie
spotkanie po$wiecone ogblnym zagadnjeniom turbulencji. Wspoirzewodniczacymi konferencji byli:

— prof. G. Comte — Bellot, oraz prof. J. Mathieu,
reprezentujacy Laboratoria Mechaniki Plyndéw i Akustyki tejze Uczelni. W sklad komitetu naukowego
wchodzili ponadto profesorowie:

— H, H. Fernholz z Uniwersytetu Technicznego w Berlinie Zachodnim.

— J. C. Hunt z Uniwersytetu w Cambridge,

— E. Krause z Instytutu Aerodynamicznego w Aachen, RFN,

— M. Landahe z Krolewskiego Instytutu Technicznego w Sztokholmie

— H. Tennekes z Krolewskiego Instytutu Metrologii w Holandii oraz

— A.M. Yaglom z Instytutu Fizyki Atmosfery ZSRR. _

Obrady odbywaly sig w oSrodku uniwersyteckim w Ecully, polozonym 7 km od Lyonu. W konferencji
wzicto udzial 125 przedstawicieli §wiata nauki z 18 krajéw, w tym z 14 krajow europejskich (Anglia, Austria,
Bulgaria, Dania, Francja, Grecja, Holandia, Hiszpania, NRD, Polska, RFN, Szwajcaria, Szwecja i Wiochy)
oraz ponadto z USA, Kanady, Australii i Izraela.

W trakcie obrad plenarnych przedstawiono 6 zaproszonych wykiadow oraz 13 referatéw szczegdlo-
wych, Tematem wykladéw zaproszonych o przegladowym charakterze byly nastepujace zagadnienia:

P. Berge: ,,Chaos w systemach nieliniowych”

H. H. Fiedler: ,,Struktury koherentne”

H. K. Moffatt: ,,Turbulencja geo- i astrofizyc'zna”

P. Perrier: ,,Przemyslowe zastosowania badan podstawowych w zakresie turbulencji”

U. Schumann: R. Friedrich: ,,Bezpofrednia wielkoskalowa symulacja turbulencji”

J. T. Stuart: ,Niestabilno§¢ i przejécie do turbulencji”.

Glowna czeéé 54 zgloszonych na konferencj¢ prac prezentowana byla w ramach 5 sesji plakatowych:

A. Chaos and Transition (4 prace),

B, Numerical Simulation (6 prac),

C. Geo and Astrophysical Turbulence (14 prac),

D. Coherent Structures (13 prac),

E. Experimental Techniques (17 prac).

Kazda z wymienionych wyzej sesji tematycznych trwala ok. 1,5 godziny i koriczona byla 1-godzinna dys-
kusja plenarng, obejmujgca wszystkie prezentowane prace. Praca p.t. ,,Coherent Structures and Their
Relation to Instability Processes in a Round Free Jet” przedstawiajaca wyniki badan uzyskane w Politech-
nice Czestochowskiej wzbudzila znaczne zainteresowanie. Jej streszczenie zamieszczone zostalo na str.
130 - 131 materialow konferencyjnych, ktorych egzemplarz znaleZé mozna w bibliotece Instytutu Maszyn
Cieplnych P.Cz. Przewidywana jest publikacja pelnych tekstéw wszystkich prezentowanych prac w ramach
specjalnego woluminu Wydawnictwa Springer — Verlag.

W programie drugiego dnia konferencji zorganizowano zwiedzanie Laboratoriow Mechaniki Plynéw
i Akustyki Ecole Centrale de Lyon, kierowanych przez profesoréow J. Mathieu i G. Comte-Bellot,

Na zakoriczenie trzeciego dnia obrad, uczestnicy konferencji przyjeci zostali przez mera miasta w jego
rezydencji ,,Hotel de Ville de Lyon”.

W trakcie koficowej sesji plenarnej w czwartym dniu obrad podkre§lono celowo$¢ kontynuowania-
tego typu spotkan, ktore stanowié by mialy uzupelienie szczegdtowych zagadnien turbulencji podejmowa-
nych w ramach kolokwiéw EUROMECH-u. Ustalono wstepnie, ze II Europejska Konferencja Tur-
bulencji zorganizowana zostanie w 1988 roku przez Uniwersytet Techniczny w Berlinie Zachodnim.

Janusz W. Elsner
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XXVI POLSKA KONFERENCJA MECHANIKI CIAY.A STALEGO
Sobieszewo, 8 — 13 wrzesnia 1986

26-ta Polska Konferencja Mechaniki Ciala Stalego odbyla si¢ w dniach 8 - 13 wrze§nia 1986 1. w So-
bieszewie kolo Gdanska, w osrodku Baltyckiego Centrum Spotkan Miodziezy. Te cykliczne spotkania
organizowane przez Instytut Podstawowych Probleméw Techniki PAN przy wsparciu Komitetu Mechaniki
PAN maja dlugoletnia tradycje,

Obowiazki zorganizowania] Konferencji przypadly w udziale Zakladowi Teorii Osrodkow Ciaglych
IPPT, za$ jej przewodniczenia prof. dr Kazimierzowi Sobczykowi. Pracom Konferencji patronowal
Komitet Navkowy pod honorowym przewodnictwem prof. Witolda Nowackiego, w sklad ktorego
wchodzili profesorowie: H. Frackiewicz, W. Szczepifiski, M. Sokolowski, W. Gutowski, S. Kaijfasz,
J. A, Kénig, Z. Mréz, W. K. Nowacki, P. Perzyna, K. Sobczyk, H. Zorski, Sckretarzem Naukowym Kon-
ferencji byt doc. J. Holnicki-Szulc, za§ sprawy administracyjne prowadzila Anna Gutweter.

W czasie sesji otwierajacej Konferencje (prowadzonej przez Przewodniczacego Komitetu Organiza-
cyjnego prof. K. Sobczyka) prof. H. Zorski wyglosil wspomnienic o Zyciu, pracy i dorobku naukowym
niedawno zmarlego prof, Witolda Nowackiego.

W 26-tej Konferencji Mechaniki Ciala Stalego wzielo udzial 175 oséb, w tym 29 naukowco6w zagra-
nicznych reprezentujacych nastepujace kraje: Austria, Bulgaria, Chiny, Czechostowacja, Dania, Indie,
Jugostawia, NRD, RFN, Szwecja, Wielka Brytania, Wiochy, USA.

Zgodnie z ustalona tradycja Konferencja milala na celu zaprezentowanie wielu réznych kierunkow
badawczych uprawianych w ramach mechaniki ciata statego i mechaniki konstrukcji, nic za$ zawgzenie
obrad do waskicj dziedziny specjalistycznej. Problematyke Konferencji podzielono na grupy tematycznej
reprezentowane przez nast¢pujace hasla:

— kompozyty — plastyczno§¢ i pelzanic
— metody komputerowe — reologia

— zniszczenie — problemy stochastyczne
— metody matematyczne — mechanika konstrukcji
— optymalizacja — fale

— fizyka ciala stalego

Najliczniej reprezentowane byly tematy: mechanika konstrukcji, problemy stochastyczne i optymalizacja.
W programie Konferencji znalazlo si¢ 10 nastgpujacych, 45-minutowych referatéw przegladowych

wygloszonych na zaproszenie Komitetu Organizacyjnego Konferencji:

1. W. Pietraszkiewicz (Instytut Maszyn Przeplywowych PAN), Non-linear theories of thin elastic shells.

2. J. R. Willis (University of Bath, Anglia),
Some recent advances in the static and dynamic of composities.

3. O. Mahrenholtz (technical University Hamburg-Harburg, RFN),
On the simulation of precise metal forming process.

4. Y. K. Lin (Florida Atlantic University, USA),
Structural response to turbulent flow excitations.

5. W Szczepinski (Instytut Podstawowych Problemdéw Techniki PAN),
Theoretical and experimantal modelling of the processes of ductile fracture of metals.

6. R. A. Heller (Virginia Politechnic, USA)
The effects of variable temperature on fracture.

7. W. Gutkowski (Instytut Podstawowych Problemow Techniki PAN),
Structural Optimization with large number of design variables.

8. F. Ziegler (Technical University of Vien, Austria),
Randomly forced vibrations of linear and nonlinear structures.

9. P. Will (Academy of Sciences of GDR),
Stress and strain measurements by means of lassers, X-rays, neutrons and electrons.

10. O. Ditlevsen (Technical University of Denmark, Dania),
The reliability problem for structural systems.

Ponadto wygloszonych zostalo 19 polgodzinnych referatéw sekcyjnych oraz 79 komunikatow dwudziesto-

minutowych, Dwugodzinna sesja plakatowa, na ktoérej zaprezentowano 30 prac cieszyla si¢ duzym zainte-
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resowaniem, co potwierdza atrakcyjno$é tej formy inspirowania wymiany do$wiadczen naukowych. Jezy-
kiem obrad byt jezyk angielski.

Urozmaiceniem Konferencji byly imprezy towarzyskie i turystyczne, z ktérych mozna tu wymieni¢
wycieczke do Gdanska polaczona z koncertem organowym w Katedrze Oliwskiej oraz wycieczke do Mal-
borka.

Jan Holnicki-Szule

EUROMECH COLLOQUIUM 214 ,MECHANICAL BEHAVIOUR OF COMPOSITES ~
AND LAMINATES”,
Kupari, Jugostawia, 16 — 19 wrzesnia 1986

Kolokwium Euromech 214 po$wigcone mechanice kompozytow zostalo zorganizowane przez Jugo-
stowlanskie Towarzystwo Mechaniki wspdlnie z Uniwersytetem Svetozara Markovic¢a (Kragujevac, Jugo-
slawia). Udzial w kolokwium zapowiedzialo 52 pracownikow nauki, ktorzy zgtosili lacznie 36 referatow;
wskutek nieobecnosci kilku oséb nie doszio jednak do wygloszenia wszystkich referatow. Strong polska
reprezentowalo 6 ospb, przy czym wygloszono S referatéw. Tematyka kolokwium obejmowala zagadnienia
modelowania fizycznego, metody matematyczne badania i rozwiazywania poszczegdlnych probleméw
oraz wyniki badan doswiadczalnych. Tym samym reprezentowane byly podstawowe kierunki rozwoju
mechaniki kompozytow. W szczegOlno§ci omawiano zagadnienia: efektu brzegowego, koncentracji na-
prezen, wytrzymalo$cei, pekania i zniszczenia, rozchodzenia si¢ fal, drgar, formutowania i badania modeli
homogenizowanych, plastycznosci, lepkoplastycznoéci oraz duzych odksztalcenn materialow oraz ciat
kompozytowych. Wigkszoé¢ prac o charakterze teoretycznym dolyczyla zagadnied ogdlnych (modelowanie
kompozytébw, metody matematyczne) natomiast stosunkowo niewicle uwagi po§wigcono rozwiazaniom
problemoéw inzynierskich o znaczeniu praktycznym, w szczegblnodei przy wykorzystaniu metod numerycz-
nych. Kolokwium wykazalo, ze mechanika kompozytow stanowi w dalszym ciagu jeden z najbardziej
intensywnie rozwijajacych sie dzialdbw mechaniki tak w zakresic teorii jak i eksperymentu. Prace zgloszone
na kolokwium maja zosta¢ opublikowane przez Elsevier Applied Science Publishers Ltd juz z poczatkiem
roku 1987.

Czeslayw Wozniak
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2. IIY  Ogdlnopolska Konferencja ™ Mechnika  Prof. dr hab. Jerzy Waryniak [TLiMS, Poli-
w Lotnictwie,, technika Warszawska WMNowowiejska 24, 00-665
Warszawa 18-19 kwietnia 1988 Warszawa



Z. DZYGADLO, W. SoBIERAJ, P. ZALEWSK!, Analiza wymuszonych drgan walu korbowego ze $miglem
przy zastosowaniu metody elementdéw skonczonych
AHanH3 BLINYIKACHHBIX 1<0J1e0aHUIH KOJIEHYATOro BaJjia U3 BO3MYLIUbIM BHHTOM TIPH NOMOIIH
METOMa KOHEeWIBIX DJJIEMEHTOB
The finite element analysis of forced vibrations of a crankshaft with an airscrew

J. Manerowskl, Metoda numerycznej analizy dynamiki niestacjonarnie obcigzonego wirnika na
anizotropowych podporach
Meron WHCICHHOrO aHaNU32 AMHAMHKH HECTAUHOHAPHOO HArPYIKEHHOTO pOTOpAa HAa aHH-
30TPONHBIX MMOATIOPAX
A method of numerical analysis of the dynamics of a nonstationary loaded rotor on anisotropic
supports

Z.. ZAGDANSKI, Uproszczony model matematyczny ukiadu sterowania jednowirnikowym turbinowym
silnikiem odrzutowym — silnik SO-3 — z uwzglednieniem stanéw awaryjnych
YRpouieHHasi MaTeMATHUECKAsK MOMESb CHCTEMBI YIIPABIEHHA OHHOBANOBOIO, TypOOPCAKTHD-
moro psurarenst (CO-3) — ¢ yuérom apapuu
A simplified mathematical model of a single — spool turbojet engine (SO-3) control system with
the engine break — downs taken into account

M. Jez, Modele obliczeniowe i badania do$wiadczalne zawieszenia lotniczego silnika tlokowego
PﬂC'{éT MOJCJIN ¥ VKCNEPUMCHTAJIBIILIC HCCJIEXOBAHNSA MOABECKH aBHMAIL{QHHOTO NOPUIHEBOTO
IBHTATEIA
Modecl calculations and experimental testing of aircraft’s piston engine

J. MARYNIAK, System symulacji trenazera lotu, naprowadzania i walki powictrznej samolotu
Cucrema CHMYJUSUIUII JIMHTATOPA IMOJIETa, HABENEHHS M BO3LYLIHOLO CPAKEHHS Camoldra
The system of airplane flight simulation for homing and air combat

J. GArays, J. MARYNIAK, Synteza growego syslemu naprowadzania samolotu na samolot-cel w plasz-
czyZnie podiuznej metodg gier elementarnych
CurrTe3 HrpoBOI CHCTEMBI HABEAEIIMS CaMONETa HA CAMOJIET-UETh B IPOAOJIBHON TLIOCKOCTH
METOOOM E).IICMCHTaprrX urp
Suboptional solution of flighter interception control process using elementary games method

C. SzczepaNski, R. VocT, Modelowanie samolotu jako zamknigtego systemu sterowania
Mopgenuposanue caMosItTa B BHAE 38KDLITOH ypaBiaseMoll CHCTEMBI
Modelling of an airplane as a closed-loop contrd system

M. MRroz, Optymalizacja zwigzkoéw sprzgzenia w automatycznym sterowaniu lotem
OnTamanusanus CBASH CONPSIKEHHS B aBTOMATHUECKOM YRPaBJICITMN ITOJIETOM
Optimization of coupling relations in automatic flight control

S. DuBIeL, W, PLecHA, Minimalno-czasowy program sterowania lotem ze zmienng predkodcia
MunumMansHO-BpemeHHAsL TIPOTPamMMa  YIPaBAeHHA [0JIETOM IPH NEPEMEHHOH CKOpPOCTH
Minimum-time program for control flight with variable velocity

W. JAROMINEK, T. STEFANSKI, Problem stabilizacji samolotu z zastosowaniem identyfikacji para-
metrycznej
Ipobnema crabumusaipui camonéra € HCIONB30BaHHEM MapaMeTpuyecKoll mpenrHbUKauuy
Solution of the problem of stabilization of aircraft by means of parametric identification

W. BLaJER, J. PARCZEWSKI, Model matematyczny wyznaczania funkgji sterowania samolotem w pgtli
Martemaryeciass MOXENL ONpPENeNeHust QYHKUNM YOPABJIEHHSL CAaMOJIETOM B IETe
A mathematical model for determining the function of airplane control in loop

J. Gaipa, R. VoaT, Symulacja sterowanego ruchu samolotu podczas startu i lgdowania
CuMynsiuis YIpaBiIeHIIA ABMKEHHA CaMoNiTa P B3NETE 1 OCaOKe
Simulation of an airplane flight control at the fake-off and landing
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W. JAROMINEK, T. STEFANSKI, Modelowanie serwomechanizmu hydraulicznego na maszynie cyfrowej
ITudpossie MozeHpoBaHHe THAPONPHBOAA
Modelling of hydraulic servo-mechanism on a digital computer

W. StaFiE;, Postulowane pomiary widma obcigzen eksploatacyjnych skrzydet szybowcdw w locie
"TpeGopaunnle HaMepeHHs CIIEKTPa SKCINTYaTalHOMHDIX HATPY30K KPLUILER IUIAHEPOB B IO~
nére
Flight measurements of loads spectrum for a glider wing in exploitation

P. Lamers, Pomiar i rejestracja widma obciazen skrzydel szybowcow laminatowych metoda ten-
sometryczna .
Vamepenne M perucTpauisi CHEKTPA HAPY)KEHBIX KPLIILEB JIAMHHMPOBAHHBIX ILIAHEPOB
TEHIOMETPHUECKIM METOLZOM :
A composite glider wing load spectrum measurements and registration by strain gauge technique

J. MARYNIAK, Prawa sterowania jako wigzy nieholonomiczne automatycznego ukladu sterowania
$migiowcem

3axoHbI yrpaBJIeHUA Kax HEroJIOHOMHLIE CBA3H aBTOMATHYCCKOI'0 yNpaBJICHMSI BCpTOJ’IéTOM .

Equivalence of the control rules and nonholonomic constrains in automatic control of helicop-
ter '
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