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1. Wstęp

W  pracy  zbadano  wpływ  spadochronu  hamują cego  i  silnika  przyspieszają cego  na
parametry  lotu  zasobnika  zrzuconego  z  samolotu.  Zasobnik  traktowano jako  układ me-
chaniczny  sztywny, na  który  działają   siły zewnę trzne  [2,  16,  18,  22,  26], mię dzy  innymi
sił a  hamują ca  spadochronu  i  cią g  silnika  rakietowego  [23,  25].  Przyję to  założ enie, że
spadochron  ustawiał   się   równolegle  do  kierunku  wektora  prę dkoś ci  ukł adu, a  wię c  nie
uwzglę dniono  ką ta natarcia i ś lizgu spadochronu.

Rys.  1

„   Równania  ruchu  wyprowadzono  stosując  podstawowe  zasady  dynamiki  Newtona
dla ukł adów mechanicznych o wię zach holonomicznych w układzie współ rzę dnych zwią za-
nych  z  zasobnikiem  [3,  4,  5,  9].  Uwzglę dniono  pię ć  stopni  zasobnika  sztywnego:  trzy
okreś lają ce  poł oż enie ś rodka  masy  oraz  pochylanie  0  i  odchylanie  V.

Przykł adowe  obliczenia  numeryczne  wykonano  w  Instytucie  Technicznym  Wojsk
Lotniczych  według  wł asnych  programów.  Wyprowadzone  w  niniejszej  pracy  równania
ruchu  są   uniwersalne  i  moż na  je  bezpoś rednio  zastosować  do  opisu  ruchu  dowolnych
nieodksztalcalnych  obiektów  swobodnych  w  przyję tych  ukł adach odniesienia  (rys. 1).
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2.  Przyję te  ukł ady  współ rzę dnych

Do  opisu  dynamiki  zasobnika,  traktowanego  jako  obiekt  swobodny,  niezbę dne  oraz
tjardzo  wygodne  jest  przyję cie  nastę pują cych  ukł adów  odniesienia:

—  grawitacyjnego  zwią zanego  z Ziemią   Oxly1z1,
—  prę dkoś ciowego  zwią zanego  z przepływem  Oxayazg,
—  zwią zanego  sztywno  z obiektem Oxyz,
—  grawitacyjnego  Oxgygzg,  zwią zanego  ze ś rodkiem  masy  poruszają cego  się  obiektu

równoległego do ukł adu nieruchomego  Oxly1z1.

lin

Rys.  2.

Ruch  zasobnika  został  opisany  w centralnym  układzie  współ rzę dnych. Qxyz  sztywno
zwią zanych  z  obiektem  (rys, 2).  Chwilowe  położ enie  zasobnika  jako  ciała  sztywnego
wyznaczano przez:

—  położ enie  ś rodka  masy  F ^Xi^^ t )  mierzone  wzglę dem  nieruchomego  ukł adu
współ rzę dnych  Ox^y^,

—  quasi- eulerowskimi  ką tami  obrotu  zasobnika  $, 6, lP  okreś lają cego  położ enie
układu zwią zanego  z bryłą  Oxyz wzglę dem  grawitacyjnego  ukł adu zwią zanego  ze ś rodkiem
masy  poruszają cego  się  obiektu  Oxgygzg.

Składowe  wektorów  chwilowych  prę dkoś ci  liniowej  i  ką towej  w przyję tym  układzie
współ rzę dnych  (rys.  1) są   nastę pują ce:

wektor  prę dkoś ci  liniowej

0)  Vc =  Ul+Vf+Wk,

gdzie  U  oznacza  prę dkość  podłuż ną,  V  prę dkość  boczną,  W prę dkość  przemieszczeń
pionowych;

wektor  prę dkoś ci  ką towej

(2)  Q =  Pi+Qj+Ak,
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przy  czym  P jest  ką tową  prę dkoś cią  przechylania,  Q  ką tową  prę dkoś cią  pochylenia, R
ką tową  prę dkoś cią  odchylania.

Prę dkoś ci  ką towe  P, Q, R są  liniowymi  zwią zkami  prę dkoś ci  uogólnionych  0\  0',  W'
o  współ czynnikach zależ nych od współ rzę dnych  uogólnionych <t>,  0,  W i  posiadają  nastę-
pują cą  postać:
(3)  col [P, Q, R] =  A^col [# ł , 6\  W],

gdzie  AQ  jest macierzą  transformacji  [9,  10].

Zwią zki  kinematyczne mię dzy  prę dkoś ciami  liniowymi  £ l f ylt  z1  mierzonymi w ukł a-
dzie  nieruchomym Ox1,yi,z1,  a  skł adowymi  prę dkoś ci  U,  V, W są ,  nastę pują ce:

(4)  col[£/, V, W] =  A^ c o l l *! ,  yu  *i ] ,

przy  czym Ay1  jest macierzą  transformacji  [9,  10].
Zwią zki  (3) i  (4) wyznaczają  zależ noś ci  kinematyczne,  mię dzy  prę dkoś ciami  U,  V,

W, P,Q,  R  a  prę dkoś ciami  uogólnionymi  xu  yi,żls  <P', 9',  W.

3.  Dynamiczne  równania  ruchu  obiektu

Skł adowe  wektorów  sił  zewnę trznych  i  momentów  sił  zewnę trznych  dział ają cych na
zasobnik,  w  przyję tym  ukł adzie  współ rzę dnych  są  nastę pują ce  (rys. 2):

—  wektor  sił  zewnę trznych

(5)  F =  Xi+Yj+Zk,

gdzie ^oznacza siłę podł uż ną,  F siłę boczną, Z siłę pionową;
—  wektor  momentu gł ównego

(6)  M  =  Li+Mj+Nk,

przy  czym L jest  momentem przechylają cym,  M momentem pochylają cym, N momentem
odchylają cym.

Siły i momenty sił  zewnę trznych są funkcjami  zmiennych opisują cych  ruch i poł oż enie
ciał a:  U, V,  W, P, Q, R,  0,  0,  W  [3, 4, 9, 17, 19, 20, 21, 24, 27,  28].

Skł adowe  sił  i momentów dział ają cych na obiekt są skł adowymi:
—  siły  grawitacyjnej

(7)  mg =   Aflmg,

—  sił  i  momentów  aerodynamicznych — wyprowadzono  przy  uwzglę dnieniu  stacjo-
narnej  aerodynamiki, przy  czym  linearyzację  sił  i momentów przeprowadzono wg metody
Bryana  [3, 4, 9,  27],

—  cią gu  silnika  rakietowego  Tp,
—  oporu  spadochronu  hamują cego

(8)  P„ -   ~esv2ccxs.

Analizowany  w niniejszej  pracy  obiekt  ruchomy traktowano w rozważ aniach  ogólnych
jako  nieodkształ calny obiekt  swobodny  [9]. Mianem takim moż na nazwać dowolny  obiekt
rzeczywisty,  którego  badanie  wł asnoś ci  dynamicznych  nie  wymaga  uwzglę dnienia  od-
kształ calnoś ci  ciał a,  wzglę dnych  wychyleń  jego  elementów jak również  wię zów.
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Badając  ruch  rzeczywistego  obiektu,  którym  jest  rozpatrywany  zasobnik  wprowadza
się  nastę pują ce  zał oż enia:

—  układ  współ rzę dnych  Oxyz  zwią zany  jest  z poruszają cym  się  obiektem  i jego  po-
czą tek  pokrywa  się   ze  ś rodkiem  masy  ciał a;

—  na  poruszają cy  się  obiekt  działają   siły  cię ż koś ci,  aerodynamiczne  i napę du  rakie-
towego.

Równania ruchu obiektu  wyprowadzono  w oparciu o podstawowe  równania  dynamiki
[9] słuszne dla ukł adów inercjalnych,  które dla  ciała o stałej masie m  =  const mają   postać

(9)  m

(10)
dt

Stosując  przekształ cenia  [9,  10,  11,  12,  14]  oraz  rzutując  wektorowe  równania  ruchu
(9),  (10) na osie  ukł adu  współ rzę dnych,  otrzymano  dynamiczne  równania  ruchu  postę-
powego  i  obrotowego  w postaci  skalarnej,  które  dla rozpatrywanego  obiektu  przy za-
łoż eniu  P = 0  =  L — 0 mają   nastę pują cą   postać:

- -   RV- QW- gń nQ+~(X0+XwW+XqQ+Tpdt  * "  b  '  m

dV 1
=   RU+ - m  [YvV+(Yr  +  Yrs)R+Y0+Psy],

QU+e  +

a.)  *  '•

m QU+gcose  +  [

~ 1T =  T~ [M°+ Mw  W+  ( M " +   Mqs)Q]'

1  [N 0+N vV+(N r+N rs)R],

dt

ir
dxt

~dF

dyi
dt

dz±

dt

- o,
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gdzie

Xo  =  — QSVC(  — Cxcos acosy  + CySiny +  Czsinacosy),

Yo  =  —  QSV2

C  (—  Cx  cos  a sin  y  — Cy  cos  y  +  Cz  sin  a sin  y),

(12)

=   - j  QSV2

C  [L ch  (C„,  cos y -   C„  sin asiny) -   llRCxs  sina],

o =  - • yeSF §[£c , I C cosa - /s HC O Tcosasin y],

sy =   - —  QSVlCxscosa.ń ny,
.2

Psz  =  - ~QSVlCxssma,

przy  czym  a =  &rctgW/ U,  y  -   arcsinF / Fc, VI =   U2 + V2 + W2  oraz wprowadzono  nastę-
pują ce  oznaczenia:  Q — gę stość  powietrza,  S — przekrój  poprzeczny  korpusu  zasobnika,
La, — dł ugość  korpusu  zasobnika,  lsH  — odległ ość  od SC  zasobnika  do wę zła  zamoco-
wania  spadochronu,  Cx,  Cy,  Cz,  C,„,  C„ — bezwymiarowe  współ czynniki  sił  i  momentów
aerodynamicznych,  Cxs  — bezwymiarowy  współ czynnik  oporu  spadochronu.

Współ czynniki X w, iVr okreś lają ce  zmiany  sił  i momentów  aerodynamicznych  w  funkcji
parametrów  kinematycznych  ruchu  noszą  nazwę  pochodnych  aerodynamicznych  [1, 4,  5,
7, 9, 10, 11, 12, 13, 15], a współ czynniki  YrsNrs  pochodnych  silnikowych  [4, 12].  Wyzna-
cza  się je  zgodnie  z przyję tą  w lotnictwie  zasadą  przy  badaniu  statecznoś ci  ukł adów  lata-
ją cych  zakł adają c,  że  zmiany  symetrycznych  parametrów  ruchu  powodują  zmiany  sy-
metrycznych  sił  i  momentów,  a  zmiany  antysymetryczne  — sił   i  momentów  antysyme-
trycznych  [4, 5, 7,  10, 11,  12].

Pochodne aerodynamiczne  są  nastę pują ce:

Y  1  „ F g  8CX

(13)

2 Ł   U

1  _ VI  dCy  1

YeS~u-
~  ( C(x)xdx,
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2  U  da

(13)
i  dCm  1

da  Sh

y2

c  sc,,

j
Xl

a  pochodne  silnikowe:
Yr,  =  ; sm ss  Z 9 S m  lsms,

Mqs=  - l2sms,  Nrs  =   - lfms,

gdzie  5j,  oznacza  powierzchnię   przekroju  podł uż nego  zasobnika,  C(x)  funkcję   zmiany
przekroju  poprzecznego  zasobnika  wzdłuż jego  długoś ci,  ls  odległość  od  SC  zasobnika
do  dyszy  silnika,  Qp/ gt,,  =   ms  wydatek  sekundowy  gazów  prochowych.

4.  Własnoś ci  dynamiczne  obiektu  w  ruchu

Równania  (11)  opisują ce  przestrzenny  ruch  zasobnika  zrzuconego  z  samolotu  są
równaniami  róż niczkowymi,  silnie  nieliniowymi  o  zmiennych  współ czynnikach  [6].  Scał-
kowano  je  numerycznie  wykorzystując  metodę   RU N G E- KU TTA.  Analizę   numeryczną   prze-
prowadzono  w  Instytucie  Technicznym  Wojsk  Lotniczych.  Opracowany  program  ma
na  celu  zbadanie  wpływu  [8]  parametrów  lotu  nosiciela  i  parametrów  konstrukcyjnych
obiektu  na  tor  zasobn ika/ (*,'  r2)  i  inne  wielkoś ci  charakteryzują ce  ruch  obiektu  na
torze.

Obliczenia wykonano  dla nastę pują cych  danych  wyjś ciowych:
—  prę dkość zrzutu  Vo  =  150,  250  [m/ s],
—  wysokość zrzutu  H  =  200 [m],
—  począ tkowego  ką ta  pochylenia  toru <90 =  0°,
—  cią gu  silnika  rakietowego  Tp  =  1200  [kG ],
—  spadochronów  o  róż nej  intensywnoś ci  hamowania,

przy  zachowaniu  stał ych  wartoś ci  charakterystyk  geometrycznych,  masowych  i  aerody-
namicznych  zasobnika.  Charakterystyczne  wyniki  analizy  numerycznej  badanego  modelu
zasobnika  przedstawiono  w  formie  wykresów  na  rys.  3H - 12.

Z  analizy  uzyskanych  rezultatów  obliczeń  numerycznych  wynika,  że  profil  toru  lotu
zasobnika  Zx  — Zx{x^)  w  istotny sposób  zależy  od parametrów  lotu nosiciela w momencie
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zrzutu,  efektywnoś ci  hamowania  spadochronem  oraz  wielkoś ci  cią gu  silnika  pizyspie-
szają cego.

D la  okreś lonych  warunków  począ tkowych,  danego  cią gu  silnika  rakietowego  wraz
ze  wzrostem  efektywnoś ci  hamowania  donoś ność  poruszają cego  się   obiektu  znacznie
maleje  (rys.  3). Z wykresu  toru  lotu  w  płaszczyź nie  0xx,  y  ̂ wynika,  że  tor  obiektu  nie
leży  w  płaszczyź nie,  przy  czym  zasobnik  swobodnie  spadają cy  zbacza  bardziej  niż  za-
sobnik  hamowany  i  przyspieszany.  Zjawisko  to  spowodowane  jest  przesunię ciem  cha-
rakterystyk  aerodynamicznych wynikają cych  z  małej  asymetrii  geometrycznej,  a  wielkość
zboczenia  zależ na jest  od  wartoś ci  chwilowych  składowych- wektora  prę dkoś ci.

Z,[tn]
200

100

a -  zasobnik  klasyczny
b -  zasobnik  ze spadochronem S,
c- zasobnik  ze  spadochronem  Sz

200  100  600  800  x,[m]

x,[m]

Rys.  3.
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200

150
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50

o -   zasobnik  klasyczny
b -   zasobnik ze spadochronem S,
c  -  zasobnik  ze spadochronem St

3

Rys.  4.

t[s]
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Interesują cy  przebieg  ma  zmiana  wektora  prę dkoś ci  cał kowitej  zasobnika  na  torze.
Dla  porównania na jednym  wykresie  przedstawiono  krzywe  dla  obiektu  swobodnie  spa-
dają cego  oraz  obiektów  hamowanych  i  przyspieszanych.  Z  analizy  uzyskanych  przebie-
gów  wynika,  że  dla  okreś lonych  parametrów  zrzutu  i  charakterystyk  konstrukcyjnych
zmiana prę dkoś ci  całkowitej w  istotny  sposób  zależy  od  efektywnoś ci  hamowania spado-
chronem  (rys. 4).  Natomiast  prę dkość  koń cowa  zasobnika  o  przyję tym  rozwią zaniu
konstrukcyjnym  w  niewielkim  stopniu  zależy  od  prę dkoś ci  zrzutu,  co  ś wiadczy  o  duż ej
„elastycznoś ci" spadochronu hamują cego  (rys. 5).

- 0.005

Rys.  6

Z  wykresu  przedstawiają cego  zmianę   ką ta  ś lizgu  y  na  torze  (rys.  6)  wynika,  że  ką t
ś lizgu zmienia  się  periodycznie, przy  czym  amplituda  i  okres  wahań  zależą   od  sił  działa-
ją cych  na zasobnik.  Na wykresie dają   się  wyodrę bnić  trzy  fazy  ruchu obiektu:,  swobodny
spadek  do  czasu  t  =  0,7  s,  hamowanie spadochronem do  t  — 5,7  s,  przyspieszenie  silni-
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kiem  rakietowym  do  t  =  6,5  s.  W  czasie  hamowania,  mimo  spadku  prę dkoś ci  ruch  za-
sobnika  stabilizuje  się ,  amplituda  wahań  ką ta  ś lizgu  znacznie  zmniejsza  się .  Wł ą czenie
silnika  rakietowego  powoduje  chwilową   destabilizację,  po  czym  w  trakcie  rozpę dzania
zasobnika  amplituda wahań jest  silnie  tł umiona.

Charakter  zmian prę dkoś ci  bocznej  V na  torze  (rys.  7) jest  bardzo podobny  do zmian

1 2

R[rod/ s]
Q[rod/ s]

Rys.  7

Rys.  8

5  Mech.  Teoret.  i  Stosowana  1/78
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ką ta  ś lizgu, ponieważ  te wielkoś ci  są   ś ciś le  zależ ne od siebie. N a kolejnym  rysunku  przed-
stawiono  zmianę  prę dkoś ci  ką towej  pochylania  Q  i  odchylania R  w  czasie  lotu  zasobnika
(rys.  8). Widoczne jest  przesunię cie  krzywej  Q  =   Q(t)  w  stosunku  do  krzywej  R  =   R(t)
spowodowane  działaniem w  płaszczyź nie  rzutu  Qxt  zx  siły  cię ż koś ci,  a  konkretnie  przy-
spieszenia  grawitacyjnego.

Zmiana  ką ta  pochylenia  zasobnika  na  torze  9  ma  charakter  oscylacyjny  (rys. 9).
Zasadniczy  wpływ  na  wielkość  ką ta  upadku  & k  ma  efektywność  hamowania  spadochro-
nem, przy czym wzrost  efektywnoś ci  powoduje  wzrost  ką ta  upadku i jednocześ nie zmniej-

0

- 0,2
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e

[rod] '

a -  zasobnik
b -  zasobnik
c -  zasobnik

7

klasyczni/
ze spadochrom
ze spadochron

V

• mS,
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va*wof
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Rys.  9
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szenie  czę stoś ci  oscylacji.  Ką t  odchylenia  if  zmienia  się   podobnie jak  prę dkość  odchyla-
nia R  ze wzglę du  na zależ ność  tych  wielkoś ci  od  siebie  (rys.  10).

Ruch  nutacyjny  zasobnika  a  =  a(y)  przedstawiono  na  17s.  11.  Wyraź nie  dają   się
wyróż nić  trzy  fazy  ruchu:  swobodny  spadek,  hamowanie  i  przyspieszenie.  Charakteryzują
się   one  róż ną   długoś cią   wię kszej  osi  zataczanej  elipsy  oraz  róż nym  nachyleniem  tej  osi,
a  w  fazie  przyspieszenia  kierunek  obrotu zmienia  się   na  przeciwny.

Rysunek  12  przedstawia  ruch  nutacyjny  zasobnika  przedstawiony  przestrzennie.

- 0,015  - 0,010  - 0,005

/ [rot/ J'

- - 0005

Rys.  11
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5.  Wnioski ogólne

Przedstawiona  metoda  badania  własnoś ci  dynamicznych  obiektu  umoż liwia  analizę
mchu  układu  o dowolnym  schemacie  konstrukcyjnym,  dają c  przy  tym cią głą   informację
o  zmianie  parametrów  lotu  na torze.  Stosowane  aktualnie  metody  balistyki  zewnę trznej
mają   ograniczone  zastosowanie  do analizy  obiektów  charakteryzują cych  się  tzw. czasem
charakterystycznym  O < 30 s,  co  odpowiada  obiektom  poruszają cym  się   lotem  swo-
bodnym.

Analizowany  w  niniejszej  pracy  zasobnik  z  ukł adem hamują co- przyspieszą ją cym  ma
zastosowanie  do zrzutów  z mał ych wysokoś ci.  Najistotniejszą   fazą   ruchu  takiego  układu
jest lot hamowany, gdyż zmniejszenie  prę dkoś ci o okreś loną   wartość powoduje  zakrzywie-
nie  toru  lotu  obiektu, co w konsekwencji  ma zasadniczy  wpływ  na parametry  ruchu za-
sobnika w punkcie upadku.

Spadochron  wykorzystany  do wyhamowania  prę dkoś ci  ruchu  charakteryzuje  się  pew-
nymi  cechami,  które  szczególnie  predestynują   go  do  zastosowania  w  proponowanym
układzie konstrukcyjnym,  mianowicie:

—•  prę dkość  koń cowa  w  fazie  hamowania  w  mał ym  stopniu  zależy  od  prę dkoś ci
zrzutu, co ś wiadczy o tzw. elastycznoś ci  ukł adu ze wzglę du na warunki  zrzutu,

—  spadochron  w  duż ym  stopniu  tł umi  wahania  zasobnika  powodując  «usztywnienie
aerodynamiczne)) ukł adu,

—  zwię kszenie  efektywnoś ci  hamowania  spadochronu  powoduje:  wię kszy  spadek
prę dkoś ci,  wię ksze  wystromienie  toru  oraz  zmniejszenie  czę stoś ci  oscylacji  parametrów
ruchu.

Wynika  stą d, że dla osią gnię cia  założ onego punktu upadku  ciała  zrzuconego z  pewnej
wysokoś ci  z daną   prę dkoś cią   począ tkową,  należy  odpowiednio  ukształ tować charaktery-
styki  aerodynamiczne  całego  ukł adu,  co  sprowadza  się  do dobrania dla zasobnika  wła-
ś ciwego  spadochronu  zapewniają cego  wymagane  wyhamowanie  i  stateczność  ruchu
ukł adu.
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P  e 3 w  M  e

BJIH ^H HE  nAPAUIIOTA  HA  flBI- DKEHHE  OCEBO- CHMETPH^ECKOrO
O BT J E K TA  CBPACMBAEMOrO  C  CAMOJIETA

B  paSo're paccjvsaTpHBaiOTca flHiiaMOTCCKiie cBoiicTBa cso6oflHO naflaiomero o6hei<Ta c TopMO3HMM
napaunoTOM  H ycKOpHTejitntiM  paKerabiiw  HBHraTeneM.  O6i>ei<T c^HTaeicn H<eciKHM  TejioM   c  riHTtio
CTeneHHMH CBo6oflbi. flBH>iceiiHe ero  onucano  CHCTCMOH  HenHHenHLix  HHdjcfiepeHmiajibHhix  ypaBHeimii
BToporo  nopjiflKa.  YpaBHeHHSi  HHTerpHpoBanw  ^HCJiensibiM   iwetofloin  c  ŷ iijTOM  npHHHTbix  Ha^ajibiibix

I H  pa3Hbix napaMeTpoB  c6poca Bbi^HCJienbi  TpaeKTOpHii noneTa,  H3MeHeHne yraa  Tanra>Ka,
i ,  yrjia  aTai<H3  cKOJibHteHiM,  CKOpocm  iieHTpa Mace o6ł.eKTa u  ee  cocTaBJiHiomHe,
xapaKTepncTHKH  nojiyxieHbi  DKcnepiiMeiiTantHOj  nyTeM  ncnbrraHHH  MOflejreft  B

Tpy6ax.

S u m m  a ry

TH E  IN F LU EN CE OF  A  PARACH U TE  ON  THE  MOTION  OF  AN  AXIALL Y  SYMMETRIC
AIRD ROPPED  OBJECT

The paper presents  an analysis of dynamic  properties  of a freely  moving  object  equipped  with a  braking
parachute and an accelerating  rocket engine. The object  is treated asarigidbody  with five degrees  of  freedom.
The  movement  of  the  object  is  described  by  a  system  of  second- order  non- linear  differential  equations.
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The  equations  were  integrated  numerically  for  the  assumed  initial  conditions.  Flight  paths,  variations
of angles of elevation asimuth attack and sideslip, variations of  velocity  of  the centre of mass  and its com-
ponents  were  calculated  for  different  airdrop  parameters,  Aerodynamic  characteristics  were  obtained
empirically  from  model  testing  in  a  wind  tunnel.

POLITECHNIKA  WARSZAWSKA
WOJSKOWA  AKADEMI A  TECHNICZNA

Praca została złoż ona w  Redakcji  dnia  18 kwietnia 1977 r.


