
MECHANIK A
TEORETYCZN A
I  STOSOWANA

1/2, 25, 1987

DYNAMIK A  CIAŁA  OSIOWOSYMETRYCZNEGO Z ELASTYCZNYM
UKŁADE M  HAMUJĄ CO  STABILIZUJĄ CYM   ZRZUCANEGO  Z  NOSICIELA

JERZY  MARYNIA K

Instytut  Techniki Lotniczej
i  Mechaniki Stosowanej PW

KAZIMIER Z  MICHALEWIC Z
ZYGMUN T  WINCZURA

Instytut  Techniczny Wojsk
Lotniczych

Ciało  z elastycznym  ukł adem hamują co- stabilizują cym  traktowano jako  układ mecha-
niczny  sztywny  o  sześ ciu  stopniach  swobody.  Odkształ cenia ubrzechwienia  uwzglę dniono
w  charakterystykach  aerodynamicznych.  Nieliniowy  model  matematyczny  opracowano
w  oparciu  o  zasady  dynamiki  ruchu  brył .

1.  Wstęp

W  pracy  przedstawiono  badanie  wpływu  elastycznego  ubrzechwienia  ciała  osiowo-
symetrycznego  na  jego  parametry  ruchu  metodą   symulacji  numerycznej  w  przyję tych
układach  współ rzę dnych  jak  na  rys.  1, 2.

Rys.  1. Przyję te  układy  współrzę dnych dla opisu  zjawiska zrzutu ciała ze statku  powietrznego.
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Rys.  2.  Przyję te  ukł ady  współ rzę dnych  dla  opisu  ruchu  ciał a.

Analizują c  dynamikę   ciała  w  procesie  projektowania  do  niego  stabilizatorów,  wyko-
nano:
•—  badania  aerodynamiczne  modelu  ciał,
-— pomiary  charakterystyk  geometrycznych,
—  badania  charakterystyk  masowych,
—  model fizyczny  i matematyczny dynamiki ruchu ciała miotanego ze statku powietrznego

(rys.  2  i  3),
—  badania  symulacyjne  opracowanego  modelu  ruchu  ciał.

Sprę ż ysty  układ  stabilizacji  posiada  właś ciwość  zmiany  ką ta  wychylenia  brzechw
w  funkcji  prę dkoś ci  lotu,  co  wpływa  na  zmianę   współczynników  aerodynamicznych.

2.  Modele  fizyczne  badanych  dal

W pracy  badano dwa  modele ciał, oznaczone Gl  i  P\ ,  róż nią ce się   parametrami geo-
metrycznymi,  masowymi  oraz  konstrukcją   (rys.  3).

Oba  składają   się   z  korpusu  oraz  elastycznego  ubrzechwienia  mają cego  spełnić  rolę
układu  hamują co- stabilizują cego.

Korpus  posiada w przypadku  modelu Gl  kształt walca,  a  w  modelu P\  walca  z  opły-
wową   czę ś cią   przednią   i  traktowany jest jako  ciało  idealnie  sztywne.

Ubrzechwienie wykonano z pasków  blachy o róż nej sprę ż ystoś ci,  które zostały umoco-
wane zawiasowo do korpusu. Zadaniem tak  skonstruowanego  stabilizatora jest zapewnię-



D YN AMIK A  CIAŁ A  OSIOWOSYMETRYCZNF.GO. 99

t

..i

\ C z

Rys.  3.  Modele  fizyczne  analizowanych  ciał.

nie  stabilizacji  lotu  w  czasie  swobodnego  ruchu  ciała  oraz  wyhamowanie  jego  prę dkoś ci
do  okreś lonej  wartoś ci.

Charakterystyki  masowe  modeli  okreś lono  na  drodze  badań  obiektu  rzeczywistego
(rys.  3)  wyznaczając  masę   m,  poł oż enie ś rodka  masy  C.  Momenty bezwładnoś ci  wypro-
wadzono  wzglę dem  ukł adu  osi  głównych  centralnych  zwią zanych  sztywno  z  obiektem
(rys.  2).

3.  Badania  aerodynamiczne

Badaniom  aerodynamicznym  poddano  oba  modele  ciał   wykonane  w  skali  1:1.  Prze-
prowadzono  je  w  tunelu  aerodynamicznym  duż ych  prę dkoś ci  w  Instytucie  Lotnictwa.

Pomiary  charakterystyk  aerodynamicznych  dokonano  przy  prę dkoś ciach  przepływu
oś rodka  M  =   0,2—0,9  oraz  ką tach  natarcia  korpusu  a  = 0- 0,17  rad.  Wyniki  badań
przedstawiono  na  rys.  4,  5,  6.  Badane  modele  charakteryzują   się   zmniejszaniem  współ-
czynnika  oporu  Cx  ze  wzrostem  prę dkoś ci  przepł ywu  oś rodka.  Spowodowane  jest  to
uginaniem  się   brzechw  (zmniejszenie  ką ta  rozwarcia),  zmniejszeniem  lokalnych  ką tów
natarcia  oraz  zmianą   efektywnej  powierzchni  czołowej.
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Rys.  4.  Zmiana  współczynnika  oporu.
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Rys.  5. Zmiana  współczynnika  siły  noś nej.
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Rys.  6.  Zmiana  współczynnika  momentu  pochylają cego.

Przeprowadzenie  badań  na modelu  o  wymiarach  rzeczywistych  i  w  zakresie  prę dkoś ci
eksploatacyjnej  zapewniło wierne  odwzorowanie  aerodynamiczne  bez  koniecznoś ci  stoso-
wania  kryteriów  podobień stwa.
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4.  Model matematyczny ruchu ciała  zrzuconego ze  statku powietrznego

Równania  ruchu  ciała  wyprowadzono  z  podstawowych  równań  ruchu bryły,  zasady
zachowania pę du i krę tu  [1, 2, 3, 8]. Badane obiekty traktowano jako bryły sztywne o sześ ciu
stopniach swobody: trzy współ rzę dne liniowe xt,  yx,  zlt  oraz trzy ką ty położ enia 0,  6,  XP.
Odkształcenia  ubrzechwienia  uwzglę dniono  w  charakterystykach  aerodynamicznych.

Ruch  obiektu  opisano  w  centralnym  układzie  współrzę dnych  Oxyz sztywno  z  nim
zwią zanym  (rys.  1,  2).  [3,4,5,6,8].

Otrzymano  układ  sześ ciu  równań  ruchu:
—  równania  sił,

U  =  RV- QW- gain©+- ~  (Xa+Xt),  (1)

W  =  QU- PV+gcos0cos0+^~  (Z.+Z,),  (3)
m  w

równania  momentów,
i

(4)

Q  =  Ą -  [ -   (Jt- JJPR+Ma+MJ,  (5)
'   y

R  -   j -   [- (Jy- JJPQ+N.+Nt].  (6)

oraz  sześ ciu  równań  zwią zków  kinematycznych.:
—  prę dkoś ci  ką towych,

0  = P+Qsin0tg&+JRcos0tg&,  (7)

6  = Qcos0- Rń n0,  (8)

4* = Qsin0co$~16+Rcos~16cos0,  (9)

—  prę dkoś ci  liniowych,

(10)

(11)

+  W(sin0 cos 0  gin W-  sin 0 cos W),

.  (12)

Ką ty natarcia i ś lizgu są  funkcjami  zmian składowych prę dkoś ci opływu i mają   postać:
ką t  natarcia,

a  = arcsin —,- r- v.:,.  - .;  (13)
/ U2  W2
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—  ką t ś lizgu,

—  prę dkość  cał kowita,

y  m arc sin- 77-
'   c

vi  =   u2+v2+w2.

(14)

Siły  i  momenty  aerodynamiczne  dział ają ce  na obiekt  ruchomy  wyprowadzono  przy
uwzglę dnieniu  aerodynamiki  stacjonarnej.  Linearyzację   sił  i  momentów  aerodynamicz-
nych przeprowadzono wg metody  Bryana,  która  oparta  jest na zał oż eniu, że są  one  fun-
kcjami  chwilowego  stanu  dynamicznego  obiektu,

R  - f[Vi(t),  v,{t),  wx(t)t  Ptit), &(*) , Ri(t)].  (is)

Przyję to,  że  przy  badaniu  dynamiki  obiektu  zmiany  symetryczne  ruchu  powodują
zmiany  symetrycznych  sił  i momentów, a zmiany  antysymetryczne,  antysymetrycznych.

Moż na  wię c  zapisać:

X  -   Xa+X1  =  Xa+Xu  •  U+Xw •   W+XQ •  Q,

Y- TC  + Yt = Ya +  Yp- V+Yp- P+YR- R,

Z  =  Za + Zl  m Za + Zu  •   U+Zw  •   W+ZQQ,  (16)

L  *  La+L t  =*L a+L p-   V+L f  - P+LR- R,

M =   Ma + Ml  = Ma+M u- U+Mw-   W+MQ- Q,

N  = K+N,  -   Na+N v  •   V+Np  •  P+NR  •  R.

Siły  i  momenty  aerodynamiczne  pomierzone  w  ukł adzie  prę dkoś ciowym,  wyrażą  się
w ukł adzie zwią zanym  z ciał em Oxyz nastę pują cymi  zależ noś ciami:

(17)

(18)

gdzie  macierz transformacji  ma postać:

"—cosacosy  —sinycosa  sina

— siny  cosy  0

—cosysina  — sinysina  —cosa

Współ czynniki  XU,X„,   ...,NpsNr  okreś lają ce  zmiany  sił   i  momentów  aerodynamicz-
nych  w  funkcji  parametrów  kinematycznych  zgodnie  z  przyję tymi  normami  nazwano
pochodnymi  aerodynamicznymi.  Wyraż ają   się   one przykł adowo  nastę pują cymi  zależ-
noś ciami :

dX

hW
(19)
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V  =
BY  1  F c

2 3C,  1
8R ~  "Ty 2"  ~s7  J   C(x)Xf/ x•

M
Mq ~  8Q  "  2  QbLch  U  da  Sb  J  t W 3 C t ó :

(20)

(21)

gdzie:
Sb — powierzchnia  przekroju  podł uż nego  ciał a,

C(x) — funkcja  zmiany  przekroju  poprzecznego  ciała wzdłuż jego długoś ci,
S — powierzchnia  przekroju  poprzecznego,

L  — długość  ciał a.
G ę stość g zmienia  się  wraz z wysokoś cią   lotu  i wyraża się   zależ noś cią

( \  4.256

1+ '~ 4S667  •   ( 2 2)

Siły i momenty aerodynamiczne oraz masowe działają ce na ciało w ruchu są   funkcjami
zmiennych  opisują cych  ruch  i położ enie ciała w przestrzeni  U, V, W, P, Q, R, <P, &,  W [3].

5.  Wyniki  badania  modelu  symulują cego  ruchu  ciała  i  wnioski

N a  rys. 7 przedstawiono  profil  toru  lotu  ciała  w pobliżu  statku  powietrznego.  Odle-
głość wzglę dna  L jest  istotnym  parametrem, rzutują cym  czę sto na bezpieczeń stwo  statku
powietrznego.  Przyję to  do analizy, że statek powietrzny  w tym okresie porusza się  ruchem
ustalonym.  Zależ ność odległoś ci wzglę dnej  L w funkcji  prę dkoś ci  zrzutu Vo  dla począ tko-

X,tm]

Rys.  7. Tor lotu  ciała.
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500

Rys. 8. Zmiana odległoś ci wzglę dnej L ciała od nosiciela w funkcji  prę dkoś ci  zrzutu.

wego odcinka toru lotu pokazano na rys.  8. Z rysunku  wynika,  że odległość L silnie wzra-
sta  ze  wzrostem  prę dkoś ci  zrzutu.

Zmianę  wektora  prę dkoś ci  całkowitej  vc  dla  róż nych  prę dkoś ci  począ tkowych  przed-
stawiono na  rys.  9, 10. Z przedstawionych  przebiegów  wynika,  że  wartość  prę dkoś ci  gra-
nicznej jak  i  czas jej  osią gania  zależą   od parametrów  konstrukcyjnych  ukł adu  przy czym
dla  modelu  G\  osią gają   one wartoś ci  około  30  m/s  i  6  s  oraz  dla  modelu  P\  — 66 m/s
i  7  s.

Rys.  9. Zmiany  prę dkoś ci  całkowitej  Vc na  torze  dla modelu (71.
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Rys.  10. Zmiany  prę dkoś ci  całkowitej  Vc  na torze  dla modelu P l.

Przebiegi  ką ta  pochylenia  ©  dla  róż nych  prę dkoś ci  zrzutu  przedstawiają   rys.  11, 12.
Dla  mniejszych  prę dkoś ci  zrzutu  nastę puje  wię kszy przyrost  ką ta  nachylenia w  począ tko-

71
wej  fazie  lotu.  G raniczną  wartoś cią   ką ta  pochylenia jest

2  "
Wyniki  analizy  numerycznej  zostały  potwierdzone  podczas  badeń  modeli  rzeczywi-
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Rys.  11. Zmiana  ką ta  pochylenia  ® na  torze  dla modelu  G\ .
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Rys.  12. Zmiana  ką ta  pochylenia  &  na  torze  dla modelu P l.
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stych w locie. Analiza  materiału filmowego  z prób pozwoliła oszacować niektóre parametry
opisują ce  ruch  obiektu  opadają cego  swobodnie.

Zgodność  wyników  uzyskanych  na  drodze  obliczeń  teoretycznych  i  eksperymentu
weryfikuje  opracowany  model  badanego  zjawiska  oraz  potwierdza  przyję tą   metodykę
badania.

Istotnymi  z  punktu  widzenia  uż ytkowego  parametrami  ruchu  są   prę dkość  graniczna
oraz czas jej  osią gnię cia  i ką t  upadku  &„,   przy  założ eniu poprawnej  stabilizacji  lotu ciała.

Z  wykresu  toru  lotu  rys.  13  oraz  przebiegu  ką ta  pochylenia  na  torze  widać,  że dla
założ onego ką ta upadku <9„  oraz prę dkoś ci  granicznej  Vgr  moż na dobrać parametry zrzutu
ciał   wynikają ce  z  wymagań  taktycznych.

Interesują cymi  z  punktu  widzenia  technicznego  parametrami  ruchu  ciała  są   przecią-
ż enia  (rys.  14) działają ce  na obiekt.  Z przeprowadzonych  obliczeń  wynika,  że  najwię ksze
wartoś ci  osią gają   one w  czasie  otwierania  ukł adu  hamują co- stabilizują cego.
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J3.HHAMHKA  OCEBO- CH METPimECKOrO  TEJIA  C  SJlAC TH ^H Oa  CHCTEMOH TOP-
•  M OKE H H S  H  CTABH JraSAIIH II   EPOCAHHOrO  H 3 HOCHTEJLS

B  crraTBe npeflCTaBjieno  BJinnuHe  snacTHHHoro  oiiepenira: Ha  jniHaMiwecKiie  CBOHCTBQ

Teji.  Tejio  npHHHTo  i<ai< MexaHiraecKyio  ciicieMy o  nieCTHH CTeneHHX CBO6OHW.  Pa3pa6oxaHo

^opMaqiiit  onepemiji  na  H3MeneHHe  aspoflimaMmiecKiDC  K03(J>4)I 'n!lH eHTOB-   BbiBefleno  ypas-

flBH>KeHHn  H na  ociroBe  ^racJieuHoii  iiMHTaaini  ncnbuaHo  BJiHHHHe KOHCTpyKquoHHBix napaweT-

poB  H pe>KHMOB  cSpoca  na  xpaeKTopnio  H ^HHaMiwecKHe  cBoś łcTBa  KOHTeteepa.

S u m m a ry

DYNAMIC S  OF  AN  AXIALY- SYMMETRIC  BODY  DROPPED  FROM   MISSILE
CARRIER  EQUIPPED WITH  ELASTIC  BRAKIN G  AND  STABILIZIN G  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  motion.

Praca  wpłynę ła do  Redakcji  dnia  6  lutego 1986 roku.


