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Руководство к лабораторные работам по кур-
су "Динамика полета самолета5* и "Динамика по
лета летательного аппарата51 состоит из описа
ния шести лабораторных работ® Первые две выпол
няются на ЭЦШ» остальные - на АВМ« Каждая ла
бораторная работа имеет свою теоретическую
часть, детальный план выполнения работы и не
обходимое количество вариантов лабораторного
задания.
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По мере роста скоростей полета современных летательных аппара
тов все большее значение приобретают неустановившиеся режимы по
лета,, Соответственно этому появляются и становятся необходимыми
новые методы исследования движения аппаратов, основанные на ширс-
ком применений электронной цифровой и аналоговой вычислительной
техники.

Моделирование движения летательного аппарата на ЭЦВМ или АРМ
позволяет наблюдать изменение во времени всех характеристик дви
жения (высоты, скорости, угла атаки, угловых скоростей и т.п® ),
выявить влияние различных факторов на устойчивость и управляемость
летательного аппарата, определить оптимальные режимы полета и подоб
рать наивыгоднейшие характеристики автоматических средств.

В данном руководстве рассматривается моделирование различных
случаев движения летательного аппарата ( движения центра масс и
движения относительно центра масс). Они способствуют более глубо
кому пониманию основных закономерностей движения летательного ап
парата, существенно оживляют весь курс " Динамики полета".

В первых двух работах анализируется моделирование двоения цент
ра масс летательного аппарата на ЭЦШ "Одра-1013". Выполнение этих
работ преследует цель получения первоначальных'сведений о решении
сложных инженерных задач динамики полета с применением цифровой
вычислительной техники,необходимых для дальнейшей работы по курсо
вому и дипломному проектированию.

Остальные работы посвящены моделированию на АКЛ движения лета
тельного аппарата относительно центра масс. Здесь иллюстрируются
основные вопросы курса " Устойчивость и управляемость летательных
аппаратов”. Выполнение этих работ производится на серийных машинах 
типа МН-7 Или МН-7М.

 
 

 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 



 
 

 

 

 

 

Работа & I

РЕШЕНИЕ ТИПОВЫХ ЗАДАЧ ДИНАМИКИ ПОЛЕТА
НА ЭЦШ
"ОДРА - 1013 ”

Содержание работы
1. Изучение программирования на 'автокоде МОСТ-1 на примере кон

кретной программы решения трансцендентного уравнения.
2. Составление рабочей программы решения задачи динамики поле

та, согласно индивидуальному заданию.
3. Решение задачи на ЭЦВМ "Одра-1013”, проверка и оформление ре

зультата.

Перед выполнением данной лабораторной работы необходимо изучить
основы программирования на алгоритмическом языке машины "Одра-1 СПЗ”
автокоде МОСТ-1 по краткому описанию [I] этого языка. Более Дой
ные сведения о Программировании да автокоде МОСТ - I можно почерп
нуть в технической документации завода-изготовителя Г 2] .

Сведения, касающиеся выбора алгоритмов счета, их описания и при
менения, можно найти в целом ряде монографий и учебников [31 *

Изучение программирования на автокоде МОСТ-1 целесообразно на
чать с внимательного просмотра действий конкретной программы' какой-
либо несложной задачи.

В настоящей лабораторной работе предлагается изучить приемы про
граммирования на примере решения трансцендентного уравнения Кеп
лера.

Решение трансцендентных уравнений

Уравнение ■*’£&)’* О называется
трансцендентным, если хотя бы одна
из функций /(х)- или яе является алгебраи
ческой _Хзу_. )

Пример I, Уравнение вида +3 относительно

переменной ¿с является трансцендентным®
В общем случае трансцендентные уравнения не имеют аналитическо

го решения и могут быть разрешены только приближенно с помощвю ка
кой-либо численной процедуры.
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Рассмотрим в качестве, такой процедуры метод Ньютона решения не
линейных уравнений применительно к одному трансцендентному уравне
нию«,

Метод Ньютона является итерационным методом® Последовательные
приближения к искомому корню трансцендентного уравнения

3О
¡троятся по формуле

(1)

где X« , Хл*/м соответственно приближения
к искомому корню.

Вычисления по методу Ньютона ведут до тех пор, пока не будет
реализована заданная точность® Обычно условием достижения задан
ной точности является неравенство _ ...

где <7, - заданная малая величина, выражающая допустимую погреш
ность

Для начата итерационного процесса по методу Ньютона необходимо
знать нулевое приближение -бГЭ . Это нулевое приближение может быть
получено, например, в результате грубой прикидки корня из геомет
рических или физических соображений. Важно только, чтобы зто нуле
вое приближение X# удовлетворяло•соотношению

(3)
обеспечивающему в методе Ньютона наиболее быструю сходимость.

Неправильно подобранное нулевое приближение ведет к чрезмерно
большому числу итераций', что выражается в относительно иольшол
продолжительности машинного времени счета по программе.

■ Для решения системы двух трансцендентных уравнений вида
Л =0,
£ (х.у) *0 ,

¡уществует следующая модификация метода Ньютона:

(4)

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 
 

 



 

 
 

где
F (¿Cr? Fy fin ,¿/n)

& ”> У”) Fy > У”) ?

fz?; Гл6гл?у^ F‘(xn,L/n)

а- якобиан
►M=

fy (xn, ¿^fí) Fy fén,

G-'x (зсг>>уп) Gy(jcn> ¿/n)
¿O,

- 6

Начальные,-приближений && „ У о определяются по-прежнему в резуль
тате грубой прикидки или из геометрических и физических соображений»

Условие достижения -заданной точности в данном случае можно запи-
сать в виде

K^Fi
F‘(^) 5

FL^jlL <zq о
G'fa:») F

Выражения АЛ f и ¿Jn) ъ формуле (4) могут' быть перепи
саны по правилу раскрытия определителя второго порядка:

д/ * F , ул) Fx,^ " & Ихл> yn) Fy (>.x n,

ú¿/ “F (Xn}ynyG(X^)ул)~&Л (Xn.yn) F \Xp s y!r>) )

Z>(¿x F} ¿fJ7) ® Fj (x Ft^n) (Fy (iz n. Urt) “■ ¿/v (^л>уп) Fy yrf,

ПРИМЕР -СОСТАВЛЕНИЯ ПРОГРАММЫ

Рассмотрим программу решения уравнения Кеплера, записанного в

вад8 F(£)*Е-eslflЕ~М «О,
где ■ £ - угол эксцентрической аномалии£

- эксцентриситет?
М - угол средней аномалии»

Пусть программа содержит следующие требования;
вычислить Í. о точностью до - 0$00005 корни уравнения Кеплера

для множества параметров Q гМ, изменяшихся от ОД до 0,6 с
шагом ОД;
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проверить корни, подстановкой в уравнение;
представить результаты решения и проверки в виде таблиц с двукн

входами, имеющими заголовки и обозначения.
Составлению программы предшествует выбор алгоритма решения, т.е.

сиотамы формальных правил, четко определяющих процесс вычислений«
В нашем примере в основу алгоритма решения положен итерационный•

метод Ньютона« Расчет последовательных приближений для корней урав
нения Кеплера будет проводиться по формуле (I), которая в данном
примере приобретает вид

£„п~ сп~ 1-асыЕп

Условие (2) достижения заданной точности вычисления корня имеет

- e&¿n£n -
i- еео&Еп

За нулевое приближение можно принять величину
= А?

Составление программы начинается с подготовки ее блок-схемы, кото
рая определяет логику решения задачи« Для этого процесс решена^
представляется в виде отдельных этапов« Каждый этап называется бло
ком и изображается прямоугольником с соответствующей надписью внут
ри фигуры« Например, "блок подготовки данных", "блок анализа на
точность" и т.п« Логические операции, начало и конец циклов, оста
нов и некоторые другие этапы изображаются на блок-схеме кружками.
Затем блоки соединяют стрелками, показывающими связь между ними и
последовательность вычислений.

Блок-схема программы решения уравнения Кеплера, удовлетворяющая
всем перечисленным требованиям, приведена на стр.8«

После подготовки блок-схемы программы разрабатывается собственно
программа счета, т.е. детальная последовательность инструкций, ко
торая описывает, процесс решения задачи на алгоритмическом языке«
На стр.9 приводится текст алгол-программы решения уравнения Кеплера
в нашем примере, написанной на автокоде МОСТ-1, &1рава от текста
программы даны пояснения ко всем блокам.

При выполнении настоящей лабораторной работы студентам вначале
следует провести подробный разбор примера программы, чтобы уяснить
смысл каждой элементарной инструкции, и только после этого можно
приступать к выполнению своего индивидуального задания.

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 
 

 

 
 

 



 Блок-схема программы решения уравнения Кеплера
и его проверки

да

да

Останов
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I»
рлока Пр о,грамма Примечания

J
I INTEGER 1

REAL EMX36Y1OQ
LABEL 3
BEGS N

Описание пере- 
менных и меток

te-“—

I

1s PRINTLINE 5
RUNTSPACE 2-3
■HUNT Ю RESCHENIE URAWNENi JA
K.EPLERA Ю

PROCEDURE 3

Печать заголовка

I «aQ

Засылка нуля в
ячейку индексной
переменной (очистка)

Q-O. GOODS
Засылка точности’'

2
FOR N»0.1 STEP 0.1 UNTIL 0.6
PR ! NILS NE 2
PRINT M.0.1
PRINTS PACE 3

Начало цикла по Л7
и печать исходных
данных по М

3
... ..

FOR E»Q.1 STEP 0.1 UNTIL 0.6 Начало цикла поЕ

!»bJ 4-1
Увеличение индекс
ной переменной на I

4
X»S|N M
X«X©E
X»X.}H

Расчет нулевого
приближения

5
2.’Y1»C0S X
Y1»Y1@E
Y1-1-Y1

Расчет

Г(£„)

 

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

  

 

 
 

  
 

 

 

 

 

 
 

  
 

 

 

 

 

 
 

  
 

 

 

 

 

 
 

  
 

 

 

 

 

 
 

  
 

 

 



 

 

1 Jfc
блока Программа Примечания

6
Y-SIN X
Y-Y@E
Y-X-Y
Y«Y-M

' Расчет

F(E„)

7

— •

Y«Y/Yr
X-X-Y

Расчет En^

8 GO TO 2 О 0 !F Q«ABS Y Анализ на точность

9 PRINT Х.1.Ч Печать результата'

10
XI-X

Засылка результата
в память

II END E Конец цикла по Е

12 END M Конец цикла по М

13
PRINTLINE 5
PRINTSPACE 25
PRINT Ю PROWERKÄ Ю

Печать заголовка
результатов про
верки

I «0 •

14
FOR M-0.1 STEP 0.1 UNTIL 0.6
PRINTLINE 2
PRINT M.0.1
PRINTSPACE 3

Начало циклов поМ

15 FOR E-0.1 STEP 0.1 UNTIL 0.6
Начало циклов по£~

1-1+1
•

16

Y=S5N XI YaXI-Y
Y-YOE Y»V-M

Расчет F(E)
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блока Программа Примечания

17 PRINT У3,4 . Печать результатов
проверки

18 . end е Конец цикла по £'

19 END М Конег? цикла по М

20 STOP Останов

'3° PRINT ®
1

Е 0.1 0.2 О.з : 0,4 0.5
и

Печать обозначений к
таблице р®щ@кий’

S
' END

'START 1 -

Пржечания к программе

I» В начале программы приводятся описания переменных целого и
действительного типов и меток (инструкции integer, real,

label ), По этой информаций распределяются ячейки памяти для
переменных и меток, Описание заканчивается .инструкцией begin г
после которой с метки I начинается основная часть программы,

2. В программе используется одна переменная целого типа J
О помощью этой переменной организуется засылка ¿- го результата
решения уравнения Кеплера (корня ) в~& ячейку памяти машины.
Эта операция необходима для'того, чтобы сразу досуге отыскания кор
ней можно было провести, проверку.

3. Печать обозначений в таблице результатов для удобства оформле
на в виде процедуры. Обращение к этой метке осуществляется с по
мощью инструкции PROCEDURE з.

4. Ввод числового материала отдельно в данной программе не тре~
буется, так как числовые значения параметров е и А7 введены в
основную программу при организации циклов по s й М «
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5в Конечная инструкция в программе start 1 указывает, что вы
полнение программы начнется с метки I.

Основные операции при выполнении расчетов
на ЭЦВМ' "ОДРА - 1013 Fi

Перфорирование Программы и числового материала« После составле
ния программы на автокоде следует отперфорировать программу на те
леграфной ленте с одновременной, печатью контрольного текста про
граммы на телетайпе типа Т-63.

Включение телетайпа Т-63» Для включения телетайпа необходимо
нажать клавишу ' или клавишу e.LS: » расположенные на пуль
те телетайпа в нише справа от клавиатуры. При нажатии клавиши " L о "
загорается зеленая лампочка, при нажатии клавиши „ ls ” - желтаяs
что сигнализирует о включении телетайпа.

Пробивка синхродорожки. Перед началом пробивки программы следует
отперфорировать синхродорожку. Синхродорожка представляет собой
перфорацию на бумажной ленте с постоянным шагом, проведенную прибли
зительно посередине ленты. Для транспортировки ленты и пробивки син
хродорожки необходимо проделать следующие операции (рис. 1):

нажать на кнопку 2;
нажать на клавишу РУС на клавиатуре телетайпа;
рычаг 3 повернуть против часовой отрёлки до упора.
В результате'ие выходного отверстия I будет поступать бумажная

лента с отперфорированной синхродорожкой. Длина синхродорожки в
начале и конце любой ленты должна быть не менее 10-15 см для удоб
ства ввода ее в машину.

Пробивка программы или числового материала. Перед началом про
бивки программы или числового материала пробивают (т.е. нажимают
на соответствующие клавиши) следующие служебные символы:

возврат каретки ;
перевод строки ;

затем пробивают знак б^кв - если программа начинается с буквы,
или знак to® - если необходимо пробить цифры.
Приме р 26 Для пробивки на ленте инструкции X13»1-Y1

нужно нажать последовательно клавиши

@® ®® @©@ © ф © @ © ® ©
После этого пробивают возврат каретки и перевод строки

(Ц)\ тем самым одна инструкция на бумажной ленте отделяется от

последующей.
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i . ............ —------- -—1

Рис® I

Следует помнить 9 что после пробивки воей программы .или число
вого материала обязательно пробивают синхродорожку (сж предыду
щий пункт)е

Пр и м е р 3 . Для пробивки на ленте инструкции

5: FORu-» Р=2 40»-» STEP v-> 1 i_> UNTIL uj 3 2 О

нужно нажать последовательно клавиши

        



 

 

 

 

 
 

Выключение телетайпа T-63« Для выключения телетайпа необходимо
начать на клавишу aus на пульте телетайпа в кише справа от кла
виатуры о

Исправление ошибок при пробивке программы ига числового материа
ла на телетайпе Т-63э Если при пробивке материала ошибка замечена
сразу, т.е, до возврата каретки и перевода строки, её можно испра
вить, зачеркнув пробитую неправильную инструкцию нажатием на кла
вишу (?) .

Пример 40 Сделана ошибка при пробивке инструкции гоя :
пробито FOB 9

и

В том случае, если ошибка пропущена, тве9 сделаны возврат
ретки и перевод строки, ее можно исправить двумя способами?

если ошибка допущена в начале программы или числового материала,
следует перебить ленту заново с самого начала;

если ошибка допущена в середине или в конце программы или число
вого материала, целесообразно провести реперфорирование ленты с по
мощью реперфоратора«,

Реперфорированиео Реперфорирование может быть проведено на те
летайпе, соединенном непосредственно с машиной» я на отдельном те
летайпе типа Т-63, Пользуясь таблицей телетайпных кодов и перфора
ций (см, приложение), нужно отыскать на ленте ошибочные инструкции
и отметать их каравдашом» Ошибочная инструкция отмечается с двух
сторон: от перфорации возврата каретки до перфорации перевода стро
ки«  '

Прим е р 5« Сделана ошибка при пробивке инструкции, х=х/ы :
пробито х-х/к г чему на бумажной ленте со
ответствуют следующие перфорации:

Отметить карандашом-

После установки лента с ошибками в перфоратору пуска его де-
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журным оператором нужно следить за проховдением карандашных рисок.
Как только риска показалась в контрольном отверстии- немедленно
остановить реперфоратор и ошибочную инструкцию перебить с теле
тайпа. Затем ленту с ошибками передвинуть на реперфораторе так,
чтобы вторая карандашная риска совпала с визиром реперфоратора, и
вновь запустить реперфоратор.

При наличии известных навыков в обращении с телетайпом и ре-
перфоратором можно исправить любое количество ошибок.

Подготовка машины к работе
Для подготовки машины к работе в память машины нужно'»ввести следую^
щие обслуживающие программы:

’’быстрый ввод” - с ячейки 17700?
” транслятор ” - с ячейки 17400?
вспомогательные программы - с ячейки 17400.
Все операции по вводу обслуживающих программ в память маши

ны выполняет дежурный оператор.
Ввод в память машины рабочей программы и числового материала«. При
вводе в машину рабочей программы, написанной на автокоде МОСТ-1,
машина автоматически переводит программу на внутренний язык маШщш
с помощью транслятора и записывает в память.

Для ввода в машину рабочей программы и числового материала нуж
но выполнить определенные'операции на,фотовводе и пульте машины.
Включение фотоввода. Для включения фотоввода необходимо нажать
на прижимную планку I вниз до упора (рис. 2 К Рычаг 2 фотоввода бу-

Рис.2

дет удерживаться в нйжнем положении - в результате загорится под
светка фотоввода и включится двигатель протяжки бумажной ленты.
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Установка ленты рабочей программы. Ленту с алгольной прогрей-
мой наматывают на кассету 4 фотоввода и начальные 10-15 см лен
та о синхродорохкой заправляют в зазор между прижимной Планкой I
и башмаками тормозной системы фотоввода 3»

Устанавливают ленту трехразрядной частью к фотовводу (рис, 3).

I - прижимная планка; 2 - рычаг фотоввода; 3 - трехразрядная
часть перфоленты; 4 - кассета; 5™ синхродорожка

Подготовка фо-товвода к работе, После установки ленты о алголь-
ной программой в фотоввод нужно выполнить следующие операции:

отжать рычаг 2 фотоввода;
нажать 3-4 раза на зеленую клавишу шагового режима; 
нажать на красную клавишу ’’ГОТОВ",
После этого фотоввод считается подготовленным к работе,

--- ----- ---- -------- ---------------- ■-------------------------- -

На желтую клавишу фотоввода не нажимать
она включает холостую протяжку ленты?__J

i В Н И М А Н И Е!
!

Очистка акку?/гулятора. Для очистки аккумулятора следует нажать
на красную клавишу " zer а « на .пульте машины ( рис Л),

При полной его очистке на сигнальной панели не должны гореть
лампочки.

Очистка регистра команд;. Для очистки регистра команд следует
нажать на красную клавишу н ген и " на пульте машины.

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 



 

 

 

 
 

 

 

 

 

Занесение в регистр команд адреса .ячейки 10000» На регистре команд
следует нажать на клавишу 12 и затем на чёрную клавишу ” тао п

После выполнения операций 1-3 машина считается подготовлен-”
ной к трансляции программы»

Цуск машины ■- нажать на черную клавишу к 'Start и„ После это-
го машина начнет перевод рабочей программы на внутренний язык ма»
пины о после,цутацей записью переведенной программы в память»

В процессе ввода программы машина печатает на телетайпе дейст
вительные адреса всех переменных, встречающихся в программе»
Пример 6., л 17237

е 17236
J 17235
К 17233

Первый столбец в этой таблице представляет собой перечень всех
переменных, встречающихся в программе» Число.? стоящее за пере
менной - адрес ячейки, после которой расположены значения этой пе
ременной в памяти машины» В этом случае? если в рабочей прогрдаае
допущена ошибка, транслятор' автоматически остановит машину, а те
летайп напечатает инструкцию, в которой допущена ошибка»
Пример 7» Допущена ошибка в инструкции end К1. На ленте

пробито ND КУ

При переводе
печатает

этой инструкции машина остановится, и телетайп на&
S2 &
QQ
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Такую ошибку можно исправить непосредственно с телетайпа, свя
занного с машиной. Для этого нужно:

на пульте машины клавишу " D " отжать;
на телетайпе нажать на клавиши I I
на телетайпе напечатать инструкцию без ошибки end К1 , на
жимая на клавиши

затем на телетайпе напечатать знак Я , который показывает,
что машина правильно восприняла записанную с телетайпа инструк
цию;
для продолжения перевода рабочей программы на телетайпе следует
нажать клавиши

на пульте машины нажать клавишу "В ”.
После окончания перевода рабочей программы и записи ее в память
машины телетайп напечатает адреса начальной и конечной ячеек сво
бодного массива памяти.
Пример 8» Р ЪО375

S 05712

00375 - адрес начальной ячейки свободного массива памяти;
05712 - адрес конечной ячейки.

После перевода алгольной программы и записи ее в память машины
необходимо ввести числовой материал. Для этого нужно:

поставить ледту с числовым материалом на фотоввод;
очистить аккумулятор;
очистить регистр команд;
нажать на клавишу " start " два раза.
В результате машина перейдет к вводу в память числового материала.

Расчет параметров равновесного режима сбалансированного полета
самолета

Уравнения движения центра масс самолета, совершающего полет без
крена и скольжения в плоскости большого крута в атмосфере сфери
ческой невращающейся Земли, записываются в прямоугольной верти
кально-скоростной системе координат Zc в виде м
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Р соз (И) ¿¿п &;

т}/ж:‘р^(^1-'рр)^(у1р^)~

~т&(Н)~т^]саз0;

М._,, ■ а.
с(а> _ Усо$& р
¿¿~ Я3г^ Лэ-

’ Поскольку рассматривается сбалансированный полет, уравнения
движения относительно центра масс можно не учитывать. Условие
равновесности режима полета означает, что при каждом фиксированном
значении высоты полета И - Ио выполняются тождественно соотно-
шения -о •
При этом масса самолета считается постоянной«

Так как высота К для равновесных режимов считается фиксиро
ванной, а правые части уравнений (5) от дальности не зависят, то
в определении параметров равновесных режимов уравнения для
И не участвуют.

Таким образом, параметры равновесного режима полета самолета
определяются следующей системой двух нелинейных трансцендентных
уравнений, связывающих шесть независимых переменных

Р>^, У > Р 3
V, &, /г, трРсоз(<31 + уру&(У,к>^Ут$(Н)^п&--0\

( величины И считаем заданными).
Если дополнительно заданы любые четыре из шести независимых

переменных, то остальные две могут быть найдены численным решением
этой системы уравнений. Пусть будут заданы % , &о > , П1е
тогда потребную тягу Р и угол атаки сС- равновесного режима

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
 

 
 

 



 
 

 

полета можно найти из решения системы

Р(Р> <*-) ^Рсо5'(Л * УрУОс ^^03-т0^(^^¿п&о=ОЛ

Р(Ру<<)аРб8п(^+^р')^Р^5^-гпо[а(30) — У (6)

Зцесь уже учтено, что
(?^С^а,£ -гВ^ЗЛ ;

У-Серу, 3*.'

В лабораторной работе рассматриваются равновесные режимы поле
та гипотетического самолета, аэродинамические характеристики кото
рого в диапазоне высот Н 2$ и чисел Маха
0,2 =з* М 3,2 могут быть заданы следующими соотношениями:

¿у М ~ 56;

Р „ оооз^М+о,£Ю55 .
“ Л7 - 0,61

Ем ^0,35[-~^].

Система (6) и соотношения (7) содержат десять параметров:
то,Р> л Рр , 2# , ¡'Ьо,60 , Ж у ;

первые четыре из них считаются-заданными и соответственно равными;
гг7с ~ /580 хгсе«г/м ‘
3 = 30^ .

рр--3° <2 0,052^«^
Р3*63712/Ом. '

Скорость полета \4 , высота Но и угол наклона траектории
¿?& выбираются из табл. I, согласно номеру лабораторного-задания.

Число Л7 и скоростной напор являются функциями высоты и
скорости полета и определяются по следующим формулам:

Л7 ■ % ¿А»; ;

(9)
Ускорение системы тяжести плотность Р>(Ь») и скорость

звука а(Н.) определяются по таблице стандартной атмосферы в функ
ции высоты Но полета; для удобства эти величины выписаны в табл.1.

 
 

 

 
 

 

 
 

 

 
 

 

 
 

 

 
 

 

 
 

 



 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

Расчет начального приближения для системы (6) может быть выпол-'
нен с помощью приближенных методов динамики полета. Известно,что
для приведениях условий полета самолета углы атаки довольно малы
и без особой погрешности можно принять о? се л <рр..

Кроме того, тяга Р и сопротивление & - величины одного поряд
ка малости. Пренебрегая произведением Pó¿z? А , которое
примерно на порядок меньше других членов, из второго уравнения си
стемы (6) можно найти приближенное значение для угла атаки a¿pa^r :

а из первого уравнения системы (6) - приближенное значение для тяги;
0 е^з 0 /Оу * гпоЯ’ (ha) SÍH.
r¿ coi^^W)

Порядок выполнения лабораторной работы
I. Согласно полученному варианту лабораторного задания (см.табл.1)г
Подготовить, исходные данные для системы (6).

2. Записать для системы (6) алгоритм метода Ньютона.
3. Составить блок-схему-программы вычисления корней системы (6)

с точностью

.4» Написать алгол-программу решаемой задачи на автокоде Мост-1.
5. Провести на ЭЦВМ " Одра-1013" расчет корней и

системы. (6) и сделать проверку.
Вопросы к зачету

1. Словарь языка МОСТ-1.
2. Правописание инструкций языка Мост-1.
3. Организация программы ( описание переменных и меток; ввод

и вывод информации; организация циклов; условный и безуслов
ный переход; обращение к подпрограмме; особенности записи
арифметических инструкций).

4. Метод Ньютона решения трансцендентных уравнений.
5. Расчет параметров равновесного режима сбалансированного по-,

лета самолета.
Содержание отчета
1. Формулировка задачи.
2. Блок-схема программы.
3. Алгол-программа.

Результаты
женин г

расчета
И

и а также начальные прибли-

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

Приложение 1
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Приложение 2
Таблица I
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I 2 3 ■4 5 6 7
25
26

300
400

9 15000 1,9851’10^ 9,76063 295,07

27
28

500
600

12

29
30

700
800

15

3L
32

300
400

9 16000 I,6968'10”^ 9,75758

33
34

500
600

12

35
36

700
800

15

37
38

300
400

9 17000 I,4504’10“^ 9,75452

39
40

500
600

12

41
42

700
800

15

43
44

300
400

9 18000 I,2399.I0~2 9,75146 .

45
46

500
600

12

47
48

700
800

15

49
50

300
400

9 19000 I,0600.10“2 9,74842

51
52

500
600

12

53
54 _

700
800 15

__________
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I 2 3 4 5 6 7
55
56

300
400

9 20000 9,6623.10"^ 9,74537 295,07

57
58

500
600

12

59
60

700
800

15

61
62

300
400

9 21000 7,7481. Ю"3 9,74232

63
64

500
600

12

65
66

700
800

15

67
68

300
400

9 22000 6,6247.1О"3 9,73927 и

■ 69
70

500
600

12

71
72

700
800

15

73
74

300
400

9 23000 5,6645.10""*' 9,73623■ — и —

75
76

500
600

12

77
78

700
800

15

79
80

300
400

9 2400 4,8438. 9,73718 п

81
82

500
600

12

83
84

700
800

15

85
86

300
400

9 2500 4,1422.Ю“3 9,63014

87
88

500
600

12

89
90

700
800

15
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Продолжение

I 2 3 4 • 5 6 7
91
92

300
400

8 21000 3,7204.IO“2 9,77287 295,07

93
94

500
600

II

95
96

700
800

14

97
98

300
400

8 12000 3,I795.IO~2 9,76981

99
100

500
600

II



 

 

 

 

 

 

Работав

ИНТЕГРИРОВАНИЕ СИСТЕМЫ УРАВНЕНИИ
ДВИЖЕНИЯ ЛЕТАТЕЛЬНОГО
АППАРАТА НА ЭЦВМ ’’ОДРА-1013"

Содержание работы
I, Изучение метода Рунге-Кутта интегрирования системы уравнений
движения летательного аппарата на ЭЦВМ.

2О Составление программы интегрирования системы уравнений дви
жения летательного аппарата,согласно индивидуальному заданию,

3. Решение задачи на ЭЦЕМ "ОДРА-1013" и обработка результатов,

В целом ряде задач динамики полета при исследовании, движения
летательного аппарата приходится сталкиваться с решением обыкновен
ных дифференциальных уравнений.

Под решением обыкновенного дифференциального уравнения Л по-
р*даа <*-и ■ у'. ■ ■ ■ ¡^)

понимается семейство функций
У3? , Сп ),

которые, будучи подставлены в это уравнение, обратят его в тождест
во«

Для выделения из этого семейства конкретного решения нужны до
полнительные данные: граничные условия« В зависимости от структу
ры граничных условий можно получить краевую задачу или задачу Коши,

Рассмотрим задачу Коши, Дтея одного дифференциального уравнения

задача Коши заключается в следующем: найти решение

удовлетворяющее заданному граничному условию

Аналогично можно сформулировать задачу Копш для нормальной си
стемы дифференциальных уравнений порядка вида
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Найти решение

указанной системы,

Уг. ' У я (Фэ \
Уп ' Уп (х) )

удовлетворяющее заданным

л (

граничным условиям

Коши через элементар-
часто в практических

Уп (Х°) ~ ^<3.

Существует немало методов решения задачи
ные или через специальные функции, Но очень
задачах динамики полета эти методы либо не применимы, либо приво-

к очень сложным решениям» Поэтому приходится обращаться к числен-
методам решения,
основном в практике вычислений по динамике полета нашли широ-
применение методы Рунге-Кутта численного решения обыкновенных

■ пят
ннм

В
кое
дифференциальных уравнений [5] .
£ • -4етод Рунге-Кутта»
Рассмотрим задачу Коши для дифференциального уравнения

с граничным условием

<2>
Обозначит.! через приближенное значение искомого решения в
точке ¿Са . По методу Рунге-Кутта (1У порядка) вычисление прибли
женно, о значения в следующей точке ¿27 = <27/^/г
производится по формулам

У^+^ =Уг *&УС'-»

л’

,уЛ
+ ь/г; 1-к^/г');

<■ь/г; у. *к®/г) >
КС̂Ь/(Х:

где

(I)

(3)
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В приведенных выше формулах величина • k-zijc-const пред
ставляет собой шаг интегрирования»

Заметим, что шаг интегрирования можно менять в процессе вычис
лений«. Для контроля правильности выбора шага рекомендуется вы
числять дробь

Величина не должна превышать нескольких сотых«4В противном
случае шаг А следует уменьшить„

Метод Рунге-Кутта„имеет порядок точности НЧ на всем отрезке
интегрирования ¿>2^ XI « Оценка погрешности метода очень за
труднительна« Грубую ч. ?нку погрешности можно получить с помощью
двойного пересчета по фч муле

где у ) - значение точного решения уравнения (I ) в точке
У* ■, Уп - приближенные значения, полученные с шагом ^/г и Л .
В заключение отметим, ^то метод Рунге-Кутта можно перенести и

на случай решения систем обыкновенных дифференциальных уравнений»
В этом случае формулы (3) примут вид

где
(4)

Ху г hj (¿Cm, yfrn , . . . ynrn ) .

. А/ X/
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й четвертого порядка

В качестве примера в данной лабораторной работе рассмотрим за
дачу интегрирования системы дифференциальных уравнений четвертого
порядка» описывающей траекторию центра масс летательного аппарата
при движении в атмосфере в плоскости большого круга над сферичес
кой невращающейся Землей»

В скоростной системе координат уравнения движения принимают
вид

Здесь баллистический параметр;
/< - аэродинамическое качество;

- гравитационный параметр;
- средний радиус Земли;

у$ ~ показатель экспоненты в изотермической модели
атмосферы;

« плотность на уровне моря.
Для решения задачи Коши систему (5) следует'дополнить гранич

ными условиями:

а также назначить шаг интегрирования" £ ¿ а. условие окончания
процесса интегрирования.

Система (5) содержит три переменные & .; Г % шесть
констант , К ' , К® , , уэ , » Последнее уравне
ние в системе (5) после интегрирования дает четвертую переменную

Ь - "машинное " время.
Условие.окончания процесса интегрирования в данном примере будет

выражаться равенством . ~ &

Блок-схема программы, реализующей интегрирование системы (5) с
граничными условиями (6), представлена на стр, 33«.

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 



 

 

  
 

 
 

 

- ЗЕ -
Описание переменных, используемых в программе

р=

Переменные целого типа:
/У - число уравнений в системе; •
Е - адрес правых частей системы дифференциальных уравнений;

3,2 ~ переменные для организации циклов»

Переменные действительного типа:
- шаг интегрирования;
- массив рабочих групп в .стандартной программе метода

Рунге-Кутта ( в программе зарезервирован^ 21 ячейка) .

г
I. Группа начальных

условий»

м- V 1
/5“ 9 I

\8-t- .]

П.» Группа аргументов для
вычисления правых
частей»

Ш. Группа производных»

1У. Группа аргументов
на предыдущем шаге.Л/3-V

л /^ -
С

„ X /6*- Е
- массив констант ( в программе зарезервировано II ячеек для

констант).
3<?~6х
5/ - ■' /
35 -Ле I

|
Массив констант.

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 

 

 

  
 

 
 

 



 

 

 

 

 
 
 
 
 

/?7 - массив рабочих ячеек ( в программе зарезервировано II ра
бочих ячеек).

иа, гХ -рабочие ячейки стандартной программы метода
Рунге - Кутта.

Построение программы
Метка I: - ввод числа уравнений, граничных условий, массива кон-

■ стант; организация печати заголовка.
Метка 2: - организация печати результата; обращение к стандартной

программе Рунге-Кутта; анализ на конец счета; останов
машины.

Метка 3: - вычисление правых частей дифференциальных уравнений
системы (5).

Метка 4: - к(7:, 8: ,9: ДО:) - стандартная программа метода Рунге-
Кутта (СП РК.)

Алгол-программа, соответствующая блок-схеме, (см. стр.33), приве
дена на стр. 34-36.

В результате расчета по приведенной программе на печать будут
выдаваться переменные / , 61 , Г , £ на каждом шаее интег
рирования.

Исходные данные для примера:

Уо - 7869 м/сек,
&0 = -0,017455 рад,
£ = 6471000 м,
£о=0сек,

(ох =О, О1 кр/кг,
К ~ 2, , •
К& *598,646- ю'г "3/сек/

=6371000м,
J3=0,000141 /м,
JO = 0,126 кГсек /м1/

Результат интегрирования системы (5) с приведенными выше исход
ными данными для первых четырех секунд полета имеет вид

LAB ORATOR NAJA RABOTA 2
SADANIE GRUPPA

V Q

7869.00 =0.02
7868.43 -0.02
7867.86 -0.01
7867.28 -0.01
7866.69 -0.01

R T
6471000.00 0
6470868.03 I
6470746.76 2
6470636.24 5
6470536.45' 4
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Биок-схема программы интегрирования
системы дифференциальных уравнений.

-С'
'0

|\5
!П
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Алгол - программа

№
блока Программа Примечание

I 2 Ои

INTEGER NEIJ

REAL X20S10R10U1W1
LABEL 10
BEGi N

Описание переменных
и меток

IsREAD N Ввод /V

I
FOR !»1 STEP 1 REPEAT
READ XI
END I

5 Ввод начальных
условий

2
FOR l«1 STEP 1 REPEAT
READ SI
END I

6 Ввод констант

E»3
Запись номера
метки ПЧ

PRINTLINE 2^ LAB OR A TOR NA JA RABOTA 2
PRINT Ю SADANIE GRUPPA

Печать заголовка

3 Ю
PRINTLINE 2
PRINT Ю V Q

Ю

R T

2sPRINT X5,4S2
PRINT X6,2e2
PRINT X7.7.2
PR I NT Х8.Ч.2
FBI NTLINE 1

Печать результата
на казздом шаге

PROCEDURE 4

Уход в СП Рунге-
Кутта
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I 2 3

GO TO 0 0 2 IF X7=S3
Анализ на конец
счета

STOP останов

M:FOR 1-1 STEP 1 REPEAT N
X(N + l )=XI
X( 3N+1 )«XI
END I
FOR J-7 STEP 1 REPEAT M
U=X(2N+I)»X
U1-WOU
XI-XI+U1
U-U-&W1
X( N+l )-X(3N+1) + U
END I
END J
END

7;W-O.166666667
W1-O.5
END

8:W-O.333333333
W1-O.5
END

9:W-O.333333333
W1-1
END
10:W-O.166666667
W1-0
END

Стандартная программа
(СП) метода Рунге-Кутта

3;R1=SIN X6

R1-R1OS2
R1-R1/X7
R1-R1/X7

R2-X7-S3
R2-R2OSM

Программа правых
частей (ПЧ)

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

2 3
—

П2»ЕХР В2!

Я2«К2®>35
Я2«*Я2©30

Й2»Н2©Х5
Я2»Н2@Х5
Я2®-»Я2
Х9«Я2-Я1

ПН первого уравнения
из системы (5)

ЯЗ»С08 Хб
ЯЧ«Х5©Х5
ЯЧ»ЯЧ©Х7
кч«нч/32
ПЧ-1«-ЙЧ
ЯЧ»ЯЧ©82
ЯЧ«ЯЧ/Х7
ЯЧ»ЯЧ/Х7
ЯЧаЯЧФЯЗ
Я5>»“Я2
Я5«Я5®31
ЯЗ“Я5» ЯЧ
Х1О»Я5/Х5

ПЧ второго уравнения
из системы (5)

Х11»Х5ЬЯ1
ПЧ третьего урав
нения

Х12И ПЧ четвертого урав
нения

£N0

8ТАЯТ 1
Обращение к метке I

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 

 
 

  

 

Выполнение лабораторной работы

Задача I. Расчет траектории горизонтального полета
летательного аппарата с креном и без скольжения.

I. Уравнения движения в скоростной системе координат при полете
в горизонтальной плоскости имеют вид [б}

Г* РО^Ч^0^03$ . 0*= 3,-<О- 0,56
п-о,б/ > У

2. Граничные условия: при 4, = <2 ; % = /0 - 2а О
величина выбирается из табл..I,согласно полученному варианту
лабораторного задания.

3. Исходные данные:
¿5 =/55аа*г?

^■5Р,рп*,
' & 0,0/75 рад ,

В^О.95 4/рад,
Ус ^0^0,524рад,
 Р0 « 7000кГ.

4. Требуется найти изменение 'скорости ¡/¿¿^полета, угла рыска
ния > а также координат зо&) .и %(.£) на отрезке

4.5<7сееПри этом шаг интегрирования принимается равным /се*-
10-6204
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Задача П. Расчет траекторий летательного аппарата в
вертикальной плоскости с постоянной попе
речной перегрузкой.

I. Уравнения движения в скоростной системе координат при
полете ’в вертикальной плоскости имеют ввд

Зцесь '
кГ;

^-£^траа.,

р (Н) яР>о ё^ ¿гсе^/м* ; И * У/а(Ь)-,

- ¡М^ЧМ* 0,0055
м-ь,в/

- О ; &а~
табл.1?согласно полученному ва-

2о л^аничйне условия; при
величины ’ 14 и выбираются из
рианту лабораторного задания.

Зо Исходные данные;

$3
Уу *9, 50665 р/сек*,

4. Требуется найти изменение (
наклона траектории &(■£) и высо?
0^ £ <•• интегрирования пржшается &жш ~
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Задача Ш. Расчет- траектории пространственного разворо
та летательного аппарата с постоянным углом
крена и неизменяемой поперечной перегрузкой®

I. Уравнения движения в скоростной системе координат имеют вид
1

*с ~ С05 >

¿/т. - г - у
йТ в > с1Ь~1'

. 2* Граничные условия: при ¿:0 =0
величины и /1О выбираются из
варианту лабораторного задания,

у За ~ЗО ^0л523род^ Ус~О.
бл.1,согласно полученному

3» Исходные данные:

X. = зоа а?53з^д,

выбираются из табл.1.

4. Требуется найти изменение скорости полета V СЬ; , угла нак
лона траектории & (£) , угла рыскания (Ь) и высоты полета
на отрезке ¿7.<: £ 5 О сек . Шаг интегрирования принимается рав
ным д£ =^свк.

Задача ТУ, Расчет траектории снижения летательного
аппарата в атмосфере,

I, Уравнения движения в скоростной системе координат .при
полетё в вертикальной плоскости имеют вид [ б}

У-»/' I/ **\

=УИ/7 3о >

-Усозво,

сП _)
сЦ~1 >

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 
 

 

Зцесь
' - 40 -

Сл&~~ №-0,6/ J ~ M i/f>a$j

М^/а(ьГ.

2» Граничные условия: при ¿&*О ; Ле величины и
На выбираются из табл,1,согласно полученному варианту лаборатор

ного задания»

3» Исходные данные:
-0,0-fTSpaS^ 5>^= 0,35//ра.Э,

J$~O, OOOW1 ₽ О 71DOO м ,
&(h) = а/07 ”/с&к, Q>ü^ 5,&О655 i'i/c^s;
joa~ О,^§г ^с&х*/м1!> 0,0175.

к$ ~‘ 50, О г*че }
4» Требуется найти изменение скорости полета V(t) , высоты

и дальности х(£) на отрезке О t 50се/с . Шаг ин
тегрирования принимается равным ¿3 i - Zrw.

Задача У» Расчет траектории горизонтального палета
летательного аппарата со скольжением и
без крена.

I.
лете'в

Уравнения движения в скоростной системе координат при по
горизонтальней плоскости со скольжением имеют вид [б]

[

4
~A(P.-Q)J>

~ - l/cos У'dt ycos>Y'
dz .
tfz-VsinV',
dt ,
di = /’ ✓
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Здесь ,б-?г5^'5Ас/*/

« ^/>(Н.}уг КГ/^;

а й> 90^ М+0,0055 ,
^*0 в и -о, 61 ¿у -Д 10-0,56 М </рад

1

2о Граничные условия: при 4 "0 » % ~ Л? ~ - О
величина Уа выбирается из табл.I,согласно полученному варианту
лабораторного задания»

3« Исходные данные :
455 00 «Г,

$ ~ ?

/Х,? 4е Я ¿7

я ¿? 95 >/раё‘.

¿5^5* & &> ОбГбрЛб ,
р л Г ООО к Г ,

Ъ.*Э,
С$*-о,з.

4. Требуется найти изменения скорости V (4) полета э угла рыс
кания У (£) е а также координат /\(р) и 1(Ь) на отрезке

^5Ос&ю> При этом шаг интегрирования принимается равным д£ =1сек.

Порядок, выполнения лабораторной работы.
I» Согласно полученному варианту лабораторного задания (номер зада-
чи и варианта взять из.табл» I)9составить блок-схему задачи и под
готовить числовой материал»

2» Написать алгол-программу интегрирования заданной системы диф
ференциальных уравнений методам Рунге-Кутта на автокоде МОСТ-1»

3» Провести на ЭЦВМ !’ОДРА-1013” расчет траектории летательйого
аппарата. На печать вывести вбе’переменные задачи на каждом шаге
интегрирования.

4. Подученные результаты представить графические
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Варианты лабораторного задания

Таблица 1

вариан
та

%

м/сек
/?о
Л7

аС^о)
Л7 /сех

7 (Ьо)
м/сех? л'/'- секг /г??

I 300

2 500 11000 295,07 9,77287 3,7204’10“2

3 300
12000 9,76981 3,1795>Ю2

4 500

5 300
13000 9,76676 2,7173- Ю2

6 500

7 300
14000 9,76369 2,3225-1О“2

8 500

9 300
15000 9,76063 1,9851-1О“2

10 500.

II 300
16000 9,75758 1,6968/1О“2

12 500 :

13 300
17000 9,75452 1,4504-1О"2

14 500

15 300
18000 9,75146 ’ 1,2399-1О“2

16 ' 500 .

17 300
19000 9,74842 1,0660-1О"2

18 500

19 300
20000 9,74537 9,0623» Ю“3

20 500
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Вопросы к. з а ч е т у
1о Формулировка задачи Коши для системы обыкновенных дифферен
циальных уравнений *-

2. Метод Рунге-Кутта интегрирования обыкновенных дифференциаль
ных уравнений»

3. Вопрос по конкретной задачу согласно полученному варианту
лабораторного задания.

Содержание отчета
I» Формулировка задачи.
' 2. Блок-схема программы. '

3» Алгол-программа»,
4» Результата расчета траектории (пятьдесят точек).
5. Графики.

     



 
 

 

 

 

 
 

 

Работав.

УСТОЙЧИВОСТЬ И УПРАВЛЯЕМОСТЬ -ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА
В ИЗОЛИРОВАННОМ ДВИЖЕНИИ ПО КРЕНУ

'Содержание работы
I» Исследование вопросов стабилизации угла крена статическим и
астатическим автопилотами.

2о Исследование автоматического управления углом крена при сту
пенчатом и линейном законах изменения управляющего сигнала.

Стабилизация угла крена статическим и
астатическим автопилотами

I. Под изолированным движением крена понимается вращение летатель
ного аппарата только вокруг продольной оси ОХ под действием возму
щающих и управляющих моментов.

В задачу автоматического управления движением крена входят ста
билизация угла, выход на новый заданный угол и обеспечение приемле
мого качества.переходного процесса.

2. Рассмотрим принцип действия автопилота с жесткой обратной
связь®: (рис.Х).

Рис Я

Пусть летательный аппарат (ЛА) совершает горизонтальный уста-'
новиешийся палет, Заданный угол крена равен нулю, элероны не от
клонены« Тогда на суммирующее устройство (СУ) поступают сигналы

® Ау , соответствующие истинному углу крена, который
вырабатывается гировертикантом (ГВ).

Теперь ЛА под действием внешнего момента йакреяилоя. Тогда на
вход СУ поступил сигнал, равный разности

had "Ху~О-

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 
 

 

 

 

 
 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

После прохождения.через усилитель (У) этот сигнал подается на
рулевую машину, и элероны начинают отклоняться. По мере отклоне
ния элеронов сигнал обратной связи уравновесит разность

5 бУдет справедливо равенство

^¡Тос ~ “Л¡ка0 .
Этот процесс протекает во времени. Однако время отклонения элеро
нов сравнительно невелико, доэтбму в первом приближении можно счи
тать, что элероны отклоняются мгновенно на угол , обеспечи
вающий выполнение равенства (I)« Очевидно, что при тцком рассмот
рении свойства автопилота идеализируются, поэтому такой автопилот
называется идеальным (или безынерционным).

Сигналы связаны с углами отклонен® элеронов
й крена следующими соотношениями:

$$ >

где - передаточный коэффициент жесткой обратной связи;

- передаточный коэффициент чувствительного.элемента
(гировертиканта).

Подставляя- эти соотношения в формулу. (I), пблучим

* «э? (Г ~ (2)
- передаточный коэффициент идеального автопилота с

’ жесткой обратной связью с крена на элероны.
Таким«образом, у идеального автопилота с жесткой обратной связью

элероны отклоняются пропорционально разности ( Т ~ .
3. Перейдем теперь к рассмотрению доведения ЛА при его отклоне

нии от заданного нулевого угла крена. Наличие угла крена То
приводит к мгновенному отклонению элеронов на определенную вели
чину (рис,2).

Появляется момент Мх83 , направленный на устранение крена. При
этом эоэишсают угловое ускорение и угловая скорость С&х
Угол крена у , а следовательно, и разность сигналов (^"Лгдд? )
уменьшаются. Элероны поворачиваются на меньший угол в сторону
нейтрального положения, и, когда текущий крен станет равным
заданному ( в данном случае нулю), элероны вернутся в нейтральное

Отсюда .

где л г/ д'#
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положение, Угол крена, однако, может продолжать изменяться«, Все
зависит от величины демпфирующего момента &х ( действовав
шего в процессе вращения ЛА. Если демпфирующий момент мал, угловая
скорость вращения при подходе ЛА к нейтральному положению не
гасится. При крене, равном нулю, вследствие наличия угловой ско
рости &)% ЛА проскочит нейтральное положение, приобретая крен
противоположного знака. Автопилот при этом отклоняет элероны в
другую сторону, чтобы возвратить ЛА в исходное положениео

Рис о 2

В рассматриваемой выше схеме
положение только тогда, когда Т(
данному. Сильнее затормозить вр<

При малых демпфирующих
моментах ЛА при возвращении
к исходному положению может
несколько раз пройти нейтраль.
Время переходного процесса
при этом оказывается значитель
ным .•

4« Улучшить качество пере-
ходного процесса можно,искус
ственно увеличив демпфирование»
Сущность этого с водится к сле
дующему»

элероны возвращаются в нейтральное
¡кущий крен становится равным за-
ццение ЛА можно, поставив элероны

в нейтральное положение преаде?чем крен станет равным заданному,
и затем по мере приближения крена к заданному значению, отклонить
их в противоположную сторону. Такое отклонение элеронов создает
момент, направленный в сторону, противоположную вращению. Tai самым
осуществляется как бы дополнительное демпфирование» Достигается
это подачей на суммирующее устройство сигнала Xa)-¿ , пропорциональ
яого угловой скорости бЦг и вырабатываемого скоростнш гироскопом
(СГ) (см. рис.1). Автопилот отклоняет элероны по закону

2 (3)
где ” передаточный коэффициент с угловой скорости на

элероны»
На суммирующее устройство сигналы слагаемых /<&■(&- Изад) и

поступают с разными знаками, вследствие чего угол откло
нения элеронов становится равным нулю не тогда, когда , а
раньше» По мере приближения крана к заданному значению сигнал
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превалирует над сигналом Л (¡Г- ? и элероны отклоняются в
противоположную сторону»

5. Улучшение качества переходного процесса по крену при исполь
зовании автопилота рассмотренного типа видно из сравнения рис»2 и 3,

Автопилот, работающий
по закону (3)? не обеспе
чивает стабилизацию угла
крена в том случае,.когда
на ЛА действует постоянный
возмущающий момент
вызывающий крен ЛА,. Накре-
нение ЛА вызовет отклоне
ние автопилотом элеронов,
которые через определен
ный промежуток времени урав-
яовесят постоянно действую
щий м ом ент Их м (рис Л) о

.. Это может .иметь место ■ g
только при наличии угла
крена У , так как ав
топилот непосредственно на
внешний возмущающий момент

МхАм не реагирует»
Таким образам, автопилот,

работающий-по закону (3) , при
действии внешнего возмущающе
го момента Мх&озм -const
дает статическую ошибку в виде угла крена Т фо , Автопилот та
кого типа называется статическим»

6« Для устранения-статической ошибки применяют астатические ав
топилоты о различными принципами действия» Закон управления элеро
нами у астатического автопилота может быть выражен следующим диф
ференциальным уравнением;

(4)

Угол отклонения элеронов ¿*э <У астатического! автопилота полу-
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чается интегрированием предыдущего выражения
Чэ- $зад)с& +\Нэ&х Ф* •'

При действии на ДА постоянного возмущающего момента МхЗаэм
элероны отклоняются пропорционально Т ? и накапливающемуся
сигналу

0^ 

Величина этого сигнала до определенного момента возрастает. Откло
ненные элероны создают момент > возвращающий ЛА к исходно
му углу крена, Когда переходный процесс закончится, элероны при

^' = 0 отклонятся на угол, равный , г-

а .
т.е. на угол, пропорциональный заштрихованной площади на рис,5,

Рис.5

Анализ автоматического управления утлом крена

Для автоматического управления ареном,' т«е<> даш выхода ЛА на но
вый угол крена, на вход суммирующего устройства подается сигнал

Лгздо’ ’ пРопоРп-еона;)ГЬКай УГЛУ крена, на который необходимо
перевести ДА, При этом на суммирующее устройство сигнал может быть
подан в виде ступенчато г. о .или линейного
закона от времени» Из-за разности сигнала ,лу рулевая
машина для идеального автопилота отклоняет элероны мгновенно на
такую величину, что сигнал обратной свнаи- уравновесит
Хг И’ выражение (I) / .

Под действием момента от элеронов ЛА начинает накре
няться, угловая скорость растет. Появляющийся демпфирующий
момент О)х препятствует вращению» По мере иакренения ЛА раз-

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 

 
 

  

 
 

 
 

 

 
 

  

 
 

 
 

 



 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

ность сигналов уменьшается, вследствие чего элероны
отклоняются на меньший угол.

На аудирующее устройство подается также сигнал, пропорциональ
ный угловой скорости крена ¿V* »Он способствует более интенсив
ному уменьшению угла отклонения элеронов, В определенный момент
времени, когда крен еще не достиг заданного значения, элероны ус
танавливаются в нейтральное положение', а в дальнейшем отклоняют
ся в противоположную сторону ( рис,6),

Это происходит тогда, когда
сигнал Лй)Л становится боль
ше сигнала /г зад « А
так как при этом О имеет
угловую скорость СО# ,.то
он продолжает увеличивать
крен. По мере падения утло- 
вой скорости и приближения
крена к заданному значению,

Рис, 6

сигналы и
уменьшаются, и после выхода
на заданный крен элероны ус
танавливаются в нейтрально® положении.

Аналогичная картина наблюдается и при подаче .на суммирующее
устройство сигнала * изменяющегося по .линейному закону
от времени ( рис,7), Однако при этом характер изменения угловой
скорости й)# н. угла ’
отклонения элеронов

имеет некоторые.
отличия, В момент,
когда сигнал
становился достоянным

угловая скорость и
угол отклонения -эле
ронов резко умень-'
шаются до нуля. Рис, 7

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 
 

 
 

 

 

 



 

 

 

- 50 -

Моделирование движения

Для исследования изолированного движения крена Используется систе™ •
ма линеаризованных дифференциальных уравнений бокового возмущен
ного двоения в ваде х .

х Значки 4 в записи линеаризованных уравнений для краткости
опущеныо

•* Л>Л. - 6Л

у

где
/7 = _

.7;;

5

7
Сада следует добавить уравнения автопилотов:
статического х

'Ч "" + ¿Чл' /
астатического

%Г=/<’Г<г’- КгЫ/^ ■

Весовые, геометрические и аэродинамические характеристики гипо
тетического исследуемого ЛА примем следующими:

О ~ -юооо к г,

¿2000 к Гм. сек Г

/ ~ ¡м’2Ч Км/час ■( 1^7 2)

Ноа гоооо

/ Ту ~ /■? 70 к Г м/р &&.

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

- 51 -

Для расчета масштабных коэффициентов ориентировочно назначим
максимальные значения моделируемых переменных;

Спа, = Ыхтак -О,* Р*»/"*

3,0 ра&/еелг;

/ - 2 0 р<ад/секг,

тогда
JKr ’ ion S/pca ; JH -ZOOS • сек /рад ;

J^WOOtyfad-,. jxffi/SOg.ce^paj,

Jiij' - 50 • сек/рад,

После перехода к машинным переменным и подстановки численных
величин коэффициентов исходная система перепишется в виде

“ 0,^/ÚOx ~ * 4/ ;

% --/ОКЭГ(Г- Кар-

-fOK,r(r- 7'заР"'вК,а,ах fгоКэр-^- ■

Структурная блок-схема набора задачи на АВМ, соответствующая по
лученной системе уравнений, представлена на рис.8.

Выполнение лабораторной работы

Задача I. Стабилизация' крена статическим автопилотом

1. Подготовить АВМ к работе,согласно инструкции по эксплуата
ции' [в] .

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВМ по
рис.8, при этом в схему включить статический автопилот (цепь I).

3. Произвести установку начальных условий на интеграторе Т :

То х0,5рад ; (То - 50 в).
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4. Подать на вход статического автопилота напряжение, соответ
ствующее заданному углу крена 

-О (Гзад ~О)_.
5. Подать на вход сумматоранапряжение, соответствую-

щее внешнему возмущающему моменту 
У - ¿7 рад/се/<г ; С/ - О £).

6. Включить решение -и, подбирая коэффициенты Кзр и из
заданного диапазона, добиться наидучшего качества переходного про
цесса . Для полученного переходного процесса с помощью элек
тронного цифрового печатающего вольтметра (ЭЦПВ) зафиксировать пе
ременные/’ (£.) , г „ Диапазон изменения коэффициентов
автопилота:

¿7,

7. Полученный переходный процесс перевести из машинных пере
менных в действительные, 

Задача П* Стабилизация крена статическим автопилотом
при действии возмущающего момента

I, Подготовить АШ к работе,согласно инструкции по эксплуата
ции [ 3] о , .

2 о Набрать структурную схему задачи, на наборном поле АЖ до
рис,8, при этом в схему включить статический автопилот (цепь I)«

3« Произвести установку- начальных условий на интеграторе у :
; &о*0 8). ' '

4о Подать на вход статического автопилота напряжение, соответ
ствующее заданному углу крена

Тэвд (Тзс/З ~ О3).
5. Подать на вход сумматора напряжение, соответ

ствующее внешнему возмущающему моменту
У ~/рад/секе • (р. ~ 556).,

6. Включить решение и, подбирая коэффициенты и из
заданного диапазона (см. пункт 6 в задаче I), добиться наилучшего
качества .переходного процесса Г (£) , Полученный процесс ,

зафиксировать на ЭЦПВ.
7. Полученный переходный процесс перевести из машинных пере

менных в действительные.
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Задача ИЛ Стабилизация крена.астатически^ автопилотом
при действии возмущающего момента.

1. Подготовить АВМ к работе, согласно инструкции по эксплуата
ции [8] .

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле №Л по
рис.8. В схему включить астатический автопилот (цепь II.) _

3. Произвести установку начальных условий на интеграторе X’
а = 0р&5 ? (¿о = О °

4. Подать на вход астатического автопилота напряжение, соот
ветствующее заданному углу крена

()зад = Орэад ((зад - О &),
5. Подать на вход сумматора напряжение, соответ

ствующее внешнему возмущающему моменту
У-Л/регд/се^ } (/=55 8).

6. Включить решение и, подбирая коэффициенты Кэр,
из заданного диапазона, добиться наилучшего качества переходного
процесса Т(^) . Полученный процесс ((¿-) , &*(£), (¿) зафик
сировать на ЭЦПВ. Диапазон изменения коэффициентов автопилота:

Кэр =0,05- о, /о ,
Кэаз^О^О- о,зо;
К3^=0,03- 0,25.

7. Полученный переходный процесс перевести из машинных пе
ременных в-действительные.

Задача 1У. Автоматическое управление креном
при ступенчатом законе
изменения управляющего сигнала.

. I. Подготовить,АВМ к работе,согласно инструкции по эксплуа
тации' [8] о

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВ1Д
до рис.8, при этом в схему включить статический автопилот (цепь_1).

3. Произвести установку начальных условий на интеграторе 7
(о = Орад ; (Т = О 3),

4. Подать на вход статического автопилота напряжение, соот
ветствующее заданному углу крена

=0,5 рад ‘ (Тзад = 50
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5о Подать на вход сумматора УбУг напряжение, соответ
ствующее внешнему возмущающему моменту

У ■ (/ - О ё).
б» Включить решение и, подбирая, коэффициенты Л'зу’ и К.?а)к

из заданного диапазона (см * пункт 6 задачи I), добиться наилучше-
го качества переходного процесса /‘(Ь) „ Подученный процесс ,
¿>6$, Д?69 зафиксировать на ЭЦПВ.

7» Полученный переходный процесс перевести из машинных перемен
ных в действительные.

Задана У, Автоматическое управление креном
при линейном законе управляющего сигнала.

I» Подготовить АШ к работе,согласно инструкции по эксплуата
ции '[ 8 7 «,

2« Набрать структурную схему задачи на наборном поле АШ по
рисо8, при этом в схему включить статический автопилот (цепь'Х).

3» Произвести установку начальных условий на интеграторе
Й -- ¿>»0 у СГ‘О »).

4« Подать на вход сумматора “с/&1</с(& напряжение, соответствую-
щее внешнему возмущающему моменту

у ~ О р&д/с&Х?; (£-03).
5. Собрать цепь Ш и подключить ее на вход статического авто

пилота (цепь I), имитируя тем самым близкое к линейному (строго
говоря, экспоненциальное) изменение управляющего сигнала)

6 о Включить решение и, подбирая коэффициенты Кэр и. яз
заданного диапазона (см, пункт 6 задачи I), добиться наилучшего
качества переходного' процесса Г.(£) . Полученный Процесс ^ (¿)

(6) , (£) зафиксировать на ЭЦПВ,
7. Полученный переходный процесс перевести из машинных пере»

менных в действительные,

В-0 пр осы к зачету

I о Принцип действия автопилота с жесткой обратной связью.

2. Характеристика переходных процессов по углу крена при дейст
вии постоянного возмущающего момента:

для ЛА со статическим автопилотом;
для ЛА. с астатическим автопилотом,

3« Поведение ЛА при ступенчатом задании угла-крена.
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4« Поведение ДА при линейном задании угла крена.

5. Способы улучшения динамических свойств ЛА в изолированном
движении крена.

Содержание отчета

1. Формулировка задачи.
2. Система моделируемых уравнений.
3. Графики переходных процессов с указа
нием величин подобранных коэффициентов автопилота.
4. Выводы.

   



 

 

 

 

 
 
 
 

 

 

 

Работам

УПРАВЛЕНИЕ РАЗВОРОТОМ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Содержание рабссеы
То Исследование плоского разворота летательного аппарата в го

ризонтальной плоскости.
2. Исследование координированного разворота летательного аппарата

в горизонтальной плоскости.

Основные сведения об управлении
летательным аппаратом при выполнении1 разворота

Разворот непилотируемого летательного аппарата осуществляется
автопилотом посредством центростремительных сил, лежащих в гори
зонтальной плоскости. Такими омами могут быть:

боковая аэродинамическая сила 88^ фюзеляжа и оперения, вызван
ная скольжением;.

проекция подъёмной силы на горизонтальную плоскость Y sin Г ,
обусловленная креном летательного аппарата. Таким образом, разво
рот ЛА можно осуществить либо со скольжением, либо с креном, либо
одновременно со скольжением и креном.

Разворот ЛА, выполняемый без крена, называется плоский. Плоский
разворот выполняется отклонением руля направления и выдерживания
с помощью элеронов нулевого утла крена. Эту задачу можно решить,
используя статический автопилот, отклоняющий руль направления по
закону

При подаче на суммирующее устройство сигнала , соответ
ствующего углу , на который необходимо развернуть ЛА,
руль направления отклоняется на величину 4/ = ,
Предполагается, что в начальный момент ф=о и Cüg-O . Такое
отклонение руля направления создает момент Му” 8'н t нарушающий
равновесие моментов вокруг оси Оу а Происходит разворот ЛА,
сопровождающийся возникновением скольжения J3 (рис.1)..

Наличие скольжения приводит к появлению боковой аёродинами-
ческой силы
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искривляющей траекторию. По мере искривления траектории увеличи
вается угол рыскания , т.е. угол между продольной осью ЛА
и первоначальным направлением движения. При этом разность сигна
лов /Гу/ _ , поступающих на суммирующее устройство,умень
шается. Вследствие этого угол отклонения руля направления посте
пенно уменьшается и при достижении заданного угла перехо
дит в нейтральное положение.

Сигнал , на который реагирует руль направления, способ
ствует устранению " колебательности” переходного процесса по углу
рыскания %•' , так как дополнительное отклонение , пропор
циональное , приводит к искусственному увеличению путево
го демпфирующего момента. Пример переходного процесса при плоском
развороте показан на рис.2.

Следует заметить, что‘боковая,аэродинамическая сила

в процессе плоского разворота является небольшой, поэтому плоский
разворот протекает сравнительно медленно.

3. Для уменьшения времени разворота применяется так' называемый
координированный разворот, происходящий с накренением ЛА. Наличие
крена существенно увеличивает центростремительную силу.
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При координированном развороте руль направления и элероны от
клоняются автопилотом по закону«

¿/у Узад')* КнСОу ;

~ (¥~ Узад) тКэг? тХ за), ,
Сигнал Г Б канале управления элеронами предотвращает при
развороте чрезмерное увеличение угла .крена; сигнал Ххза>х осу
ществляет необходимую степень демпфирования.

Пример переходного процесса при координированном развороте по
казан на риСоЗо

%Г,

Рис.З

Моделирование движения

За исходный режим полета ЛА примем установившийся горизонталь
ный полето Для упрощения задачи предположим, что угол крена в
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в процессе разворота изменяется сравнительно мало9 а это,.позволяет
в первом приближении принять

ф 1Г аг 6б7? У Т - со& # 4.

Кроме того, не будем учитывать влияние продольного движения на
боковое.

Систему линеаризованных дифференциальных уравнений, описывающих
боковое возмущенное движение ЛА, запишем в виде х [у]

■

(I)

+Лз}Зггг3<нх а>л + п^и)у ,

~ТТ~ _Н/7Шг г°?
где а

=_т/ 5

/7/^ с°5 )

А)у
Мх .

^</3 -■ Я 7 П£О)^ С?х ’ Пгс^ о> ’
8з

Мл .
П2Ън = пг8э 7

<4>у
Мц ,

пзшу~' ’

Л7у .
^ЧСОц. ’ ? К ,

*

Значки Д в записи линеаризованных уравнений для краткости
опущены.
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«4^ программные значения параметров продольного движения.
При исследовании автоматического управления разворотом эту си

стему необходимо дополнить кинематическим уравнением для угла рыс
кания , „ 5 _

c/¿~ “

При исследовании плоского разворота принимаем угол крена равным
нулю ( ^°) и cos 2Г*д,
Тогда уравнение (2) запишется в виде

clt *>2)
При исследовании координированного разворота .уравнение (2) удобно
записать в виде

oft ~ V 0 (3)

Кроме того, систему (I) необходимо дополнить уравнениями автопи
лота, выражающими закон управления рулем направления и элеронами ?

& = Кнкр УГааЗ) + X на)у О)у ;

& --Кэр (<К~ Узад) +Кзр$+ Каскод*,

Весовые, геометрические и аэродинамические характеристики иссле- ■
дуемого ЛА примем следующими:

G- * woo о ¿г,
S* эц

■ C/¿c =-120/00 кГт

-13200 к Гт
V9 = 2124 кт/час

Hc *20ooon.

xPt/jaад ■

s "20000 кПч/jaad-j,

"30О*rn сек/радр
M^s ~ 12 700 нГгг/рад;

Л7у - - 164 Kfm» сек/рад

¡71 y ~ " №i0D*r”/P&$-

аg *"2030 иг/рад)

73j - ~ ^21 X 7m рек /рад ■,
^-1820 яГт/рo2 ■,

№ü = - 72800 кГт/роЗ ;
tíu

Tflg =-1820 x/~m -сек/рад;
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.да: расчета масштабных коэффициентов ориентировочно назначим
ча<;лмальные значения моделируемых переменных:

/тар = 'ip ад)

QX ~ d 10 ре/ S)

/т#х - Jр<У& )

Нт С/Х ~ О, 33 р С/Э;

fymax = d Юрс/д/се*)

^'дтсн ' раЭ/cejC.

Jtp х ^dOD д/р ад ;

JPJ ~ 100 S/рад;

J^83 -1000 S/pctp)

ур. - WO 8/pad}

JI Ен "SCO 8/pa<?;

jy x wo° сек/род-,

У а и г '’йое> $ -сек/рс/д;

После перехода к машинным переменным и подстановки численных ве
личая коэффициентов исходная система (I), кинематические .уравнения
(2), («3) и уравнения автопилота (4) запишутся в виде

^о/га)уо,зз/-^ог'дн ,

dd//. - -$ Звр ~ Opi ¿JX -ОрОЫу ~ 5, OS'3, 50дэ,

~~г> 76^ " 0> 02, ~ О> /z/ ~Jj 66 ’

dd
dt

— 0,0Z Wy> (5)0,2 О)*

или
г

З.а/ -3,0 К к р (V ~ №а&) * й' 30Кн<Ру СО у у

8^-юк^ (г-J
-чая йлок-схе.ла набора задачи на АВМ, соответствующая полу
/,■/:■:■ .' : ‘'авненип, представлена на рис.4.
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Выполнение лабораторной работы

Задача I. Исследование автоматического управления
плоским разворотом»

1. Подготовить АНЙ к работе,согласно инструкции по эксплуата
ции [8] о

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВМ по
рис Л. Не набирать цепи (поскольку в плоском
развороте Сд*1 2 3.

1. Подготовить АВМ к работе,согласно инструкции по эксплуа
тации [в].

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АБМ по
рис.4»

Зо Установить коэффициенты, указанные на рис.4 в скобках.
Установка этих коэффициентов означает введение нового масштаба

времени Т- тех

I ¿7тв)1

т.е. машинное время в данной задаче становится в пять раз медлен
нее реального. Это необходимо для того, чтобы сравнительно долго
протекающий- процесс плоского разворота ЛА. смоделировать на АВМ за
несколько десятков секунд реального,-временно

4« Подать на вход сумматора 8"н напряжение, соответствующее'
заданному углу разворота;

Kqd ~ О, Ч рад, (~ 408).
5® Включить решение и подбором коэффициентов автопилота

и добиться, чтобы время разворота было минимальным. Диапа
зон изменения коэффициентов автопилота:

А’л/у/ s О^~О,В>,
КиЫу = 2,0~5,О,

6. Полученный переходный процесс ои г jb , , сиу за
фиксировать с помощью электронного цифрового печатающего вольтмет
ра (ЭЦПВ) и перевести из машинных переменных в действительные.

Задача П. Исследование, автоматического управления
координированным разворотом.

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 





 

 

 

 

 

65 -

Зо Подать яа вход сумматора Ьц напряжение» соответствующее
заданному углу разворота:

’ °> 1 2 3 4 5Р°9 ’ (Узъд ‘ 30 &)'

1. Формулировка задачи о
2. Система моделируемых уравнений.
3. Графики переходных процессов.
4. Величина коэффициентов автопилота, соответствующая полученному

переходному процессу.
5. Выводы.

4« Включить решение и подбором коэффициентов автопилота

добиться, чтобы время разворота было минимальным. Диапазон изме
нения коэффициентов автопилота:

^»^^>0-5,0;

К эу1 3
А~ 0>5“ 5,0- 

5. Полученный переходный процесс , ¿Г , С&)^ , за
фиксировать с помощью электронного цифрового печатающего вольтмет
ра (ЭЦПВ) и перевести из машинных переменных в действительные,

Вопросы к зачету

I. Система сил» действующих на ЛА при развороте. Типы разворотов,
2о Автоматическое управление плоским разворотом.
3. Автоматическое управление координированным разворотом.
4. Характер переходных процессов по крену л рысканию в плоском л
координированном развороте.

Содержание отчета
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Работало

ИССЛЕДОВАНИЕ ДИНАМИЧЕСКИХ СВОЙСТВ САМОЛЕТА
Б МАЛОМ (КОРОТКОПЕРИОДИЧЕСКОМ) ПРОДОЛЬНОМ ДВИЖЕНИИ

Содержание работы
1.Изучение собственных свойств самолета в малом продольном дви-

Жении. Зависимость их от положения центра тяжести' и высоты полета.
'¿. Изучение переходного процесса в малом продольном движении

при различных законах отклонения руля высоты. Анализ влияния на
переходный процесс положения центра тяжести и высоты полета.

3. Определение возможности улучшения динамических свойств само
лета с помощью демпфера тангажа и подбор его,

1. Продольное возмущенное движение самолета условно можно разде
лить на малое (короткопериодическое) и большое ( длиннопериодичес
кое). Основанием для такого деления является свойство самолета быст
ро менять углы атаки и тангажа при медленном изменении скорости
полета.

В малом продольном движении происходит, в основном изменение
углов атаки и тангажа. Оно протекает в течение сравнительно неболь
шого отрезка времени, вследствие чего скорость и высота полета не
успевают существенно измениться.

2. Продольное угловое движение самолета зависит от угла атаки сС
( коэффициента Су ), вращения относительно оси 0% , отклоне

ния руля высоты и сектора газа.
Рассмотрим, какие продольные моменты действуют на самолет в ма

лом продольном движении.
При изменении угла атаки возникает прирост подъёмной силы, при

ложенной в аэродинамическом фокусе. У устойчивого по перегрузке
самолета центр тяжести расположен впереди аэродинамического фокуса,
поэтому при увеличении угла атаки возникает момент Су , на
правленный в сторону, противоположную изменению угла атаки.

Наличие вращения приводит к появлению демпфирующего продольного
момента. Физическая природа его возникновения еле,дующая. При вра
щении с угловой скоростью фокус горизонтального оперения приоб
ретает дополнительную линейную скорость Уу } равную ¿Ц, £ГХ) (рис.1).
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Вследствие этого угол атаки увеличивается на величину 4 оС г.о «
~?/гГд' Возникающая при этом дополнительная подъемная си

ла &у-г.о на горизонтальном оперении и создает продольный демпфи
рующий момент А72 »

Кроме горизонтального оперения, играющего определяющую роль, в
создании демпфирующего момента участвуют фюзеляж, крыло и мотогон
долы» Демпфирующий момент всегда направлен в сторону, противопо
ложную вращению, и действует только тогда, когда есть угловая ско
рость. Поэтому причиной движения он быть не может. Величина демп
фирующего момента зависит для данной Аэродинамической компоновки
самолета от угловой скорости вращения;' &>£ , скорости V и вы
соты полета /У » Большое влияние на демпфирующий момент оказыва
ет высота полета: с увеличением высоты полета и соответственным
падением плотности воздуха величина демпфирующего момента резко па
дает.

Кроме демпфирующего момента, если при вращении изменяется угол
атаки, возникает дополнительный момент сС 9 называемый мо
ментом от запаздывания скоса потока. Природа его такова.

* Скос потока за крылом создается циркуляцией скорости, соответ
ствующей моменту времени Ь . Ввиду того, что горизонтальное
оперение расположено на некотором расстоянии за крылом, требуется

V определенное конечное время, чтобы индуцированная крылом скорость
достигла горизонтального оперения в момент ¿у . Таким образом,
при неустановившемся движении самолета имеет место запаздыва
ние скоса потока. Оно приводит к тому, что за время запаздывания
Т= Ь., - Ь угол атаки крыла изменяется на величину Л сС , а это
влечет за собой появление дополнительной подъёмной силы горизон
тального оперениядУла и, следовательно, дополнительного момента
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Л - Так же, как и демпфирующий момент^ момент,
от запаздывания скоса потока препятствует вращению» В дозвуковом
диапазоне скоростей момент от запаздывания скоса потока для рада
аэродинамических компоновок самолета составляет примерно 50% от
демпфирующего момента, а в сверхзвуковой области по мере роста
числа Л7 момент сС стремится к нулю.

Отклонение руля высоты вызывает появление кабрирующего^. (поло-
жительного ) или пикирующего (отрицательного) моментов &г.о •

Такова сумма моментов, действующих на самолет в малом продоль
ном движении»

3. Рассмотрим теперь собственные свойства самолета в малом (ко-
роткопериодическом) движении. Собственные свойства самолета -это
характеристики, которые определяют возмущенное движение при неот-
клоне ¡по./; руле высоты, т.е. руль высоты находится в тогл же положе
ния, какое у него было до действия возмущения.

При изучении малого продольного движения предположим, что ско
рость самолета постоянна и изменением высоты можно пренебречь»

Пуст?» в результате действия возмущения было нарушено равновесие
самолет л угол атаки отклонился от исходного значения на величи
ну (рис. 2).

Возмущение утла атаки вызывает продольный момент ¿2 Су ,
обусловленный наличием продольной статической устойчивости по пе-
■егрузке, и момент от запаздывания скоса потока <%■ , Эти

■;о .енты создадут угловое ускорение > и самолет начнет

 
 
 
 

 

 

 
 

 

 

 
 



 
 

 
 

 

 

 

 
 

 

- 69 -

вращаться в сторону уменьшения угла атаки. Затем в некоторый мо
мент угол атаки самолета станет равен исходному ( до дейст
вия возмущения), однако угловая скорость , при этом не равна
нулю. Самолет " проскакивает'* нейтральное положение, и угол атаки
становится отрицательным. Направление действия моментовСу
и еС изменяется на противоположное. Если в начале
моменты были пикирующими, то при Л о они стали кабрирующими.

Таким образом, характер изменения угла атаки является колебатель
ным, асимптотически стремящимся к нулю.

Если бы демпфирующий момент и момент от запаздывания скоса по
тока отсутствовали, то колебания былй бы гармоническими, т.е. с
постоянной амплитудой.

Колебательный процесс изменения утла атаки характеризуется пе
риодом колебаний и временем до практически полного затуха
ния Ь эагп (рис.2). Период колебаний в короткопериодическом про
дольном движении невелик; он измеряется несколькими секундами. Ве
личина периода колебаний обратно пропорциональна статической устой
чивости самолета по перегрузке; чем больше статическая устойчивость
по перегрузке, тем меньше период колебаний.

Время Ь¡ат до практически полного затухания определяется как
отрезок времени, в течение которого амплитуда колебаний по сравне
нию с начальной уменьшается в 20 раз. Оно обратно пропорционально
демпфированию: чем больше демпфирование ( в определенных пределах),
тем меньше время затухания колебаний.

Так как с увеличением высоты полета величина демпфирующего мо
мента падает, то затухание колебаний по углу снижается (рис.З).

4. Улучшить качество переходного процесса в короткопериодичес
ком продольном движении можно автоматически, с помощью так назы
ваемого демпфера тангажа. Принцип работы этого автоматического уст
ройства состоит в том, что руль высоты, независимо от пилота, от
клоняется на величину, пропорциональную угловой скорости вращения,

т-е-

При положительной угловой скорости дополнительное от
клонение руля высоты, обусловленное работой демпфера тангажа, по
ложительно. При вращении, например, с положительной угловой ско
ростью ( рис.З) действует демпфирующий момент А72 л
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Демцфер тангажа дополнительно отклоняет руль высоты вниз на вели
чину - X ¿Цг » При этом на горизонтальном оперении появ
ляется прирост подъёмной силы, который создает момент, направленный
в сторону действия демпфирующего момента. Этим искусственно увели
чивается демпфирование, и затухание колебания по углу атаки Л уси
ливается .

5.- Рассмотрим далее переходный процесс в малом продольном дви
жении при отклонении руля высоты. Проанализируем вначале реакцию
самолета на ступенчатое отклонение руля высоты»

При отклонении руля высоты на постоянную величину создается
момент <5^ =const . При этом возникают ускорение
и угловая скорость Ctz , При вращении изменяется угол атаки.
Отклонение угла атаки от исходного приводит к появлению момента

¿у '
Л/г л Су i обусловленного продольной статической устойчивостью

по перегрузке. По окончании переходного процесса имеет место равно
весие моментов

наступающее при некотором определенном угле атаки t. ^ст (рис Л)
&"пактер переходного процесса по углу атаки сС зависит от запаса
статической устойчивости по перегрузке и демпфирования» Период ко
лебаний и время затухания, т.е. время выхода .самолета на новый угол
атаки, такие же, какие были получены при изучении собственных
свойств самолета. ✓

Если руль высоты отклонять не мгновенно, а, например, по экс-
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понециальному закону, то характер переходного процесса изменится:
уменьшится его ”колебательность”. При медленном отклонении руля
высоты характер изменения угла атаки приближается к характеру от
клонения руля высоты»

Моделирование движения

Для исследования малого продольного движения примем

У - \/0 -соп&Ь;

с1 (д\/) _ л
с/г ~

/\ Н- 0 ' &Ьр - о.
Кроме того, за невозмущенное движение примем горизонтальный уста
новившийся полет ( = О ) ♦

Учитывая принятые допущения, запишем линеаризованную систему
дифференциальных уравнений продольного движения в виде [ч] х

а1

оИ “ -3*

с/У

__ ____ _______ г
Значки Л в записи линеаризованных уравнений для краткости

опущеныо
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где
П ~ У** Со3 Фр - & ¿¿л О о .

гл Уо _ 9

т ус ?

пМ ,/‘̂  /

“” /^£ > /^2. ; пз^~^£ /^ ;

К. ~ коэффициент усиления демпфера тангажа
подбирается в пределах 0,5 - 1,5 из условия наилучшего
качества переходного процесса;

“ отклонение руля высоты пилотом»
Весовые, геометрические и аэродинамические характеристики ис

следуемого самолета примем следующими:

& « /4 ¿7О¿7 кГ )
3 = 30 мг ;

1 52 00 к Гм сек 3 с
¡'о’г^ёУ км/час (м~2);
Чо ~ 20000 м
У^'~ ИЗ О о О кград',
У^~ 22000 КГ/раЭ;

= ^6000. кг^/рад-, (У , *0, 32; - .4 оо) ;

Му ~~Ч$ЧОО кОм/рсгЗ; Гг/у'4 ¿?^

А7 * ~ 0 :

~ ЧООО кГм/рча^

~ &ЗООО кГм/раЭ,

При изучении собственных свойств самолета в малом продольном
движении в исходной системе уравнений следует положить $р£О ,
при исследовании переходного процесса Др * О

При изучении влияния положения центра тяжести на собственные
свойства и на характеристики управляемости самолета необходимо
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соответственно изменению центровки менять значение коэффициента
/7^ , в формулу которого входит запас устойчивости '

Для расчета масштабных коэффициентов ориентировочно назначим
максимальные значения моделируемых переменных:

с/тр ~ <5ряд ; Оо^тс/у, О, 5рад/сек ;

Тогда
Клс/К ~ О, Эр ад у

= 700 8/рад-,

У*2г

= дЭрэд.

~ сек/рад ■,

300 8/рад.

После перехода к машинным уравнениям и подстановки численных ве
личин коэффициентов исходная система перепишется в виде

--0,19оЬ + 3,5 00р- 0,09

Коэффициент может здесь принимать два значения, соответ
ствующих двум разный центровкам самолета:

^-2,/7; для

Для

Структурная блок-схема набора задачи на АВМ, соответствующая полу
ченной системе уравнений, приведена на рис.6.

Выполнение лабораторной работы

Задача I. Изучение собственных свойств самолета
в малом продольном двихении;

___________ анализ влияния положения центра тяжести.
1. Подготовить АВМ к работе, согласно инструкции по эхо; 

[в].

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле
рис.5. При этом разомкнуть выходную цепь сумматора
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имитируя "ем самым установку руля высоты в нейтральное по
ложение о

3. Произвести установку начальных условий на интеграторе сС'.

= 24,5 8).
4. Включить решение и, наблюдая переходный процесс по углу ата

ки Л- с помощью вольтметра, зафиксировать его параметры:
период колебаний 7й и время затухания 'Ь'ьа.гг, .

5-. Снять указанные характеристики для двух различных центровок:
- <2,3 2 ? -0,44 •

6. Полученные характеристики перевести из машинных переменных
в действительные о

Задача По Изучение переходного процесса при ступенчатом
отклонении руля высоты пилотомо

1. Подготовить АВМ к работе,согласно инструкции по эксплуатации
■ М .
2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВМ по

рис.6, при_этом на вход сумматора подать постоянное нап
ряжение Зр, -10,58 , имитирующее ступенчатое отклонение руля
высоты пилотом (цепочка П).

Зо Произвести установку начальных условий на интеграторе

4. Разомкнуть входную цепочку I на сумматоре » имити
руя отключение демпфера тангажа.

5. Включить решение и, наблюдая переходный процесс по углу ата
ки сС с помощью вольтметра, зафиксировать его параметры:
время регулирования 'Ьрег, а установившееся значение угла
атаки сС уст .

6. Снять указанные характеристики для двух различных центровок.
7. Полученные характеристики перевести из- машинных переменных .в

действительные.

Задача Ш. Изучение переходного процесса при 'экспоненциальном
отклонении руля высоты пилотом.

1. Подготовить кШ к работе,согласно инструкции по эксплуата
ции £8J .

2. Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВш по
рис.6. На вход сумматора подключить цепочку Ш, ими-
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тирующую экспоненциальное отклонение руля высоты пилотом.

3. Произвести установку начальных условий на интеграторе 
фдОрад ■ = О 8) .

4» Разомкнуть входную цепочку I на румматоре 8$ , имитируя 
отключение демпфера тангажа.

5= Включить решение и, наблюдая переходный процесс по углу атаки 
об- с помощью вольтметра, зафиксировать его параметры, время 
регулирования и установившееся значение угла атаки ¿¿ст.

6. На основании результатов моделирования короткопериодического 
продольного движения определить¡градиент расхода руля на еди
ницу перегрузки: X * ~ 888 .

' я & Иц '

где ДЛу - <2 дат = 413000 А 8,дс/г?, КГ.

7, Полученные характеристики перевести из машинных переменных 
в действительные.

Задача 1У. Улучшение динамических свойств самолета
с помощью демпфера тангажа.

1. Подготовить АВМ к работе, согласно инструкции по эксплуата-
' ции [ 8] .
2. Набрать структурную схему задачи на-наборном поле АК;1 по

рис о 6. На вход сумматора подключить демпфер тангажа
( цепочку I).

3. Произвести‘установку начальных условий на интеграторе оС :
=2° ■ = 28,5$).

4. Включить решение и, изменяя коэффициент усиления демпфера
тангажа в пределах К = 0,5 - 1,5 , добиться наилучшего ка
чества переходного процесса по'углу атаки : процесс

должен быть минимальным по времени и обладать забросом, 
не превышающим 5% от начального возмущения.

5. Провести подбор коэффициента усиления демпфера -тангажа для 
двух значений центровок самолета:

.а,зг_; (Йм’2^7) и Аг'О,ЧЧ;

6. Рассмотреть переходный процесс по углу атаки <8 с подобран
ным коэффициентом усиления демпфера тангажа при ступенчатом 
отклонении руля высоты. Для этого:
на вход усилителя подключить цепочку II;
на интеграторе об установить начальное значение ^а~О ;
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включить решение и, наблюдая переходный процесс по углу атаки
с помощью вольтметра зафиксировать' его параметры: вре

мя регулирования и установившееся значение угла атаки;
замеры указанных параметров провести для двух центровок само
лета.
Полученные характеристики перевести из машинных переменных в
действительные.

рис.5
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В о п р осы к з а ч е т у

1о Моменты, действующие на самолет в малом продольном (.короткопе
риодическом )движения.

■ 2» Собственные свойства самолета в малом продольном движении.
3. Влияние демпфирования на малое продольное движение самолета.
4. Способы улучшения качества переходных процессов в малом про

дольном движении. \
5. Характер переходного процесса по углу атаки при ступенчатом

и экспоненциальном законах отклонения руля высоты. .

0 о д е р ж а н и е отчета

I. Формулировка задачи.
2. Система моделируемых уравнений.
3. .Графики переходного процесса для двух центровок.
4. Выводы.
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ПОВЕДЕНИЕ.САМОЛЕТА В ОСОБЫХ СЛУЧАЯХ ПОЛЕТА

Содержание работы
1« Изучение поведения самолета при отказе одного двигателя»
2. Изучение поведения самолета при отклонении руля направления

в крайнее положение»

Поведение самолета при отказе двигателя» При отказе двигателя в
полете ( на рисЛ показан отказ четвертого двигателя) самолет
разворачивается вокруг вертикальной оси О У в сторону отказав
шего двигателя'(вправо)» Разворот происходит под действием моментов
силы тяги первого и отрицательной тяги винта четвертого двигателей

Му■
Вследствие инерционности самолет стремится сохранить направле

ние полета, в результате чего возникает .скольжение на левое полу
крыло с работающим двигателем. В процессе увеличения угла скольже
ния возникают восстанавливающие и демпфирующие моменты* пре
пятствующие развороту, но они значительно меньше •

Гораздо больший эффект вызывает боковая аэродинамическая сида
фюзеляжа и оперения , которая создает момент * по
закону ПРОТИВОПОЛОЖНЫЙ моменту М у раз В .

Для определенной аэродинамической компоновки‘самолета момент от
боковой силы может уравновесить разворачивающий момент
и самолет перейдет в режим полета с некоторым постоянным углом
скольжения »

Если величина боковой силы недостаточна, чтобы парировать раз
ворачивающий момент, самолет интенсивно увеличивает угол скольже
ния на полукрыло с работающим двигателем ( в данном примере
на левое)»

Одновременно с разворотом самолет начинает крениться на крыло
с отказавшим двигателем под действием момента разности подъёмных
сил левой и правой половин крыла:

Мсдр ~(У/\ + аУл)£л = (Уп ~ ДУп)%л.
Разность подъёмных сил возникает:
вследствие скольжения самолета на полукрыло с работающими

двигателями, что вызывает аатенение фюзеляжем части крыла с отка
завшим двигателем;
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вследствие различия углов атаки при скольжении на правом и
левом полукрыле (угол атаки левого полукрыла больше угла атаки
правого);

в процессе разворота полукрыло с работающим двигателем имеет
большую истинную скорость и, следовательно,создает большую подъем
ную салу, чем полукрыло с отказавшим двигателем;

часть полукрыла (правого) затеняется винтом отказавшего двига
теля, т.е. воздушный поток при наличии отрицательной тяги тормо
зится винтом, и истинная скорость обтекания этой части крыла будет
меньше истинной скорости полета,

В процессе разворота и крена самолет опускает кос в сторону полу
крыла с отказавшим двигателем.

самолет у,__ ^шает скорость полета, так как располагаемая сила
тяги силовой установки уменьшается из-за появления отрицательной
тяги винта отказавшего двигателя и скольжения самолета«

<!ледует иметь в ввду, что процесс нарушения равновесия само
лета определяется величиной ^ура^* Так, при отказе двигателя
на взлетном режиме и отказе системы автоматического
ввода винта во флюгерное положение разворачивающий момент будет
наибольшим»
Меры по воостановлению равновесия (балансировки) самолета» Для
восстановления-равновесия самолета'необходимо обеспечить продольную
и боковую балансировки' самолета. Для этого руль направления и штур
вал управления элеронами отклоняют в сторону работающих двигате-

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 
 



 
 

 

 

 

 
 
 

 
 

 
 

 
 

 
 

 

 

80 —
лей так, чтобы самолет продолжал прямолинейный полет почти без
крена» Эту же задачу могут выполнить и системы автоматического и
полуавтоматического управления: демпфер рыскания и автопилот по
•каналу крена»

В зависимости от величины разворачивающего момента (несиммет
ричной тяги) и скорости полета отклонением рули направления и
элеронов можно обеспечить следующие виды балансировки самолета

П.олет без скольжения (рис.2). Для осущест
вления горизонтального полета без скольжения'- полета с наименьшим
сопротивлением самолета при. несимметричной тяге - необходимо откло
нить руль направления в сторону'работающих двигателей так, чтобы
возникшая при этом боковая сила вертикального оперения .имела
момент относительно центра тяжести, равный' по абсолютной величине
и противоположный по знаку разворачивающему моменту, т»е.

При этом условий набор высоты и снижение самолета также происхо
дят без скольжения, только утлы отклонения руля направления О» и
элеронов ¿Ъ будут другими (большими - при наборе высоты, меньшими
- при снижении).

Кренящий момент в сторону полукрыла с отказавшим двигателем
уравновешивается моментом разности подъёмных сил, возникающих за
счет отклонения элеронов Л У# , .

Если при равновесии моментов крена выполнять полет без крена,
то подъёмная сила уравновешивает вес самолета, сила тяги работающих
двигателей - силу лобового сопротивления, а боковая сила оста
ется неуравновешенной и вызывает искривление траектории полета (раз
ворот самолета в сторону неработающего двигателя)»

Для обеспечения равновесия боковой силы (обеспечения прямолвней«
ности полета) необходимо создать небольшой крен ( 2 - 5°) в сторону
работающих'двигателей» При этом боковая сила уравновешивается
составляющей веса s>in Г , ав других видах полета (на
бор высоты, снижение ) - Г .

Таким образом, боковое равновесие самолета при полете без
скольжения обеспечивается только при наличии незначительного кре
на на полукрыло с работающим двигателем.
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Полет без крека (рис.З). Если при полете без сколь
жения дополнительно отклонить руль направления в сторону работаю
щих двигателей, то момент боковой силы вертикального оперения
окажется больше разворачивающего момента Л7у. Самолет
разворачивается вокруг вертикальной оси в сторону работающих дви
гателей, создавая угол скольжения на полукрыле с отказавшим двига
телем.

 
 



'■ В результате скольжения возникает боковая сила фюзеляжа и опе
рения , которая создает момент , противоположный зна
ку £ , При определенном угле скольжения возникает
равновесие боковых сил и* их моментов при полете без крена., В этом 
случае имеет место следующее равенство сил и моментов:

• ¿н Ан - Р/ 2,/ 'г ■'

Р Р£ Pj Р Qjs ;

/=£;

Таким образом, боковое равновесие самолета без крена достигает
ся при наличии незначительного скольжения на полукрыло с отказавшим 
двигателем«

Полет с креном и скольжением на полу- 
крыло с работают и ми д в и дате л. я м и (рисЛ).

Такой вид полета будет в том случае, когда момент руля. , ■ 
направления меньше разворачивающего момента, несимметрич
ной тяги« Это может иметь место при наличии большого разворачиваю
щего момента (отказ двигателя на взлете, уход на второй круг, отказ 
двух двигателей с одной, стороны, отказ системы автоматического флр- 
гирования), а также при недостаточном отклонении руля направления 
пилотом (ошибка в технике пилотирования) ¡ши небольшой его эффек
тивности' (отказ двигателя на малой скорости)«

Во всех случаях, когда
3» Ан Мурсгз^

самолет продолжает разворачиваться вокруг оси £ 7 в сторону отвер
завшего двигателя, создавая утол. скольжения J3 на полукрыло с 
работающим двигателем, В процессе увеличения .утла скольжения воз
никает боковая сила фюзеляжа и оперения Р,® г которая создает 
момент р? , противоположный направлению разворачивающего*

При определенном' угле скольжения • возможно выполне
ние следующего равенства моментов:

%Н ^'Н * ~ •* У ‘
Ддя равновесия боковых сил необходимо создать крен на'лслукрыдо 

с работающими двигателями. При этом составляющая веса
(горизонтальный полет) и (набор высоты, сниже

ние) уравновешивает сумму боковых сил , сила тяги рабо-
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тающих двигателей - силу лобового сопротивления 0,-0^ *
а подъёмная сила У - составляющую веса сс& О,

$0

•Таким образом, боковое равновесие самолета в этом случае дости
гается при наличии крена и скольжения на полукрыло с работающими
двигателями»

Для реализации того или иного типа балансировки вюпочим в си
стему путевого управления демпфер рыскания, отклоняющий руль направ
ления пропорционально угловой скорости вращения ¿¡У .
В систему поперечного управления включил автопилот, отклоняющий
элероны по закону

0)у ; =ЛУ ¿Г * й)# г
функционирование этих устройств в момент отказа одного из дви

гателей уменьшает интенсивность роста углов скольжения и крена и
дает резерв времени пилоту для принятия мер, обеспечивающих даль
нейший безопасный полет«

Поведение самолета в случае увода руля направления в крайнее по
ложение. При уводе руля направления в крайнее положение ( на
рис.5 показан увод руля в крайнее правое положение) самолёт разво
рачивается вокруг оси О У со скольжением на левое полукрыло. При
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этом возникает момент от боковой силы фюзеляжа и оперения
противодействующий разворачивающему моменту.

В процессе увеличения, угла скольжения происходит накре-
нение самолета ( в нашем примере на правое полукрыло), обусловлен
ное теми же причинами, что и при отказе одного бокового двигателя*

Таким образом, характер поведения самолета при уводе руля направ
ления в крайнее положение ^аналогичен поведению при отказе бокового
двигателя, так как в обоих случаях причиной нарушения балансиров
ки самолета является возникновение постоянных разворачивающих мо
ментов; т ПРИ о^азе двигателя
- при уводе руля направления*

В зависимости от величины разворачивающего момента и скорости
полета отклонением элеронов и дросселированием соответствующего
двигателя ( в нашем примере крайнего на левом полукрыле) можо
обеспечить'те же виды балансировки самолета, что и при отказе бо
кового двигателя«

Моделирование движения

Для исследования поведения самолета в особых случаях полета исполь
зуется система линеаризованных дифференциальных уравнений бокового
возмущенного движения в виде
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C(t Kipfl =rÍ^ '

* R2ßß * ^га>л * П2С2>у^ =r2S^h + Z?S¿ ->

d±y f n3ßß * * rz^ Cpy « /7^ £ ,

dr
dt * n¿f^ dz ~ °>

ede

Z0
^/ß ~ mV >

"Z.^
~ mV 1

Mf/
n^~ ß

n^- Mßy.

ПЪ “ ’

n,¿>t:"/,

doß^r rzj- y ,

; пЗЫ ‘ MV’ß ■ . =- rß/

    



 

 

 

 

 

 

программные значения параметров продольного движения;

величина, пропррционадьная разворачивающему моменту

V? —

Л -
р - величина, пропорциональная разворачивающему моменту

МуразА
Весовые, геометрические и аэродинамические характеристики ис

следуемого самолета примем следующими:

& -50000 к Г ;

S - /ОО Л7г;

</8н ;

У =/50000

Зу? 300000 кГ^'се/<£;

Vo-360 *г/час}

Но - ■/ООО т ¿

Z^-бббоо *7рад;

=-272аоо *г”/рр$;

272000 *Г7уаЭ)

М^=- 87000 *Г”/раа ;

М^9 =-935000 ;

2$ =-/3700 *7р#д ■

Му 326000 хГ^/ра6у

Му* = /6300 У раб О

Му ^-98000 *rM/pa¿M

И У -М63 ООО кГм/= ад j

М*"= -/63000 *г"/рад.

Для расчета масштабных коэффициентов ориентировочно назначим

максимальные значения моделируемых переменных

~03 раО/с&Х ;

Цтах = У26ф£/с€*'

йтаг* ~ /, 5 7p¿y¿ ;

ГГ7&Х ~ 0,6 p£t¿/'

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 
 

 

 

- 87

777C?% О; 8р<%С7 j ^8/ г ■
''¿П-гС7^ J /г^А у

■ ё<сек/рад-

^800 8с&к /рад ■

ptf* 4Р 5£W S-cerfpad-,

f(p3 8.5D ё-се/8-/рад.
переменным и подстановки численных ве

то гда:
800 */рад ;

£^f 800 'у/рс8 р

юооа %>сгО;
После перехода к машинным
личин коэффициентов исходная система будет иметь вид

* -¿7 3 ¿^¿>х * 4 qo ¿¿у * 4 оз у -л
а с • *
krik = - 4 78 ß -i 8/&х - О,38 щ - qg^ -о, 87&s г q ев/ .
8t ' _ _ _ 42

а4у ~ — а, * О,/8 <¿7 ~ О, -OSdDy ~ ■/, 80 8^ + /Д. 3

К полученной системе следует добавить машинные уравнения демпфера
рыскания и автопилота по.крену

(&&7кг гг^зз^цр* ,1
( J

Структурная блок-схема набора задачи на АЖ, соответствующая
полученным системам уравнений, представлена на рис,6.

Выполнение лабораторной работы

I Задача I. Исследование поведения самолета
при отказе двигателя.

I. Подготовить АЖ к работе,, согласно инструкции по эксллуата-
'* ции f SJ о
2« Набрать структурную схему задачи на наборном поле АЖ по

рисг 6 , при этом на сумматоре 4/ набирается только це
почка I, соответствующая данному варианту задачи.
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Çffm делителя)

Рис. 6
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3» 'Произвести установку начальных условий на интеграторах

И 6 : 4 6‘ Г4 ;

4о Разомкнуть выходящие цепи сумматоров и , ими-
тируя тем самым полет самолета с закрепленными в нейтраль
ном положении элеронами л рулем направления.

5«_ Включить решение и зафиксировать по времени переменные у® ,
¿Г, ¿)Л , <5^ ( типовые переходные процессы, см_, рис/ 7)

6. Восстановить выходные цепи сумматоров 4/ и Ду 9 вклмчятъ
решение и подбором ■ коэффициентов автопилота К# а /^до
биться наилучшего качества переходного процесса по кренуь_
Полученный переходный процесс а также переменные

% (fy 5 &) * ¿/у('¿/вывести на цифропечать
( электронный цифровой печатающий вольтметр - ЭЦПВ).

Диапазон изменения коэффициентов автопилота:

Кшк =$$-■/.

Задача П, Исследование поведения самолета
при уводе- руля направления

I. Подготовить ARM к работе, согласно инструкции по эксплуата
ции * f 8 J .

2, Набрать структурную схему задачи на наборном поле АВМ по
рис, 6, На'сумматоре набирать только цепочку II; имитирующую
увод руля направления в крайнее правое положение на угол

3. Провести установку начальных условий' на интеграторах f2 и

4. Разомкнуть выходную цепь сумматора , имитируя полет
с закрепленными в нейтральном положении элеронами.

5. Включить решение и зафиксировать по времени переменные

r(t),
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6. Восстановить выходную цепь сумматора бС, , включить реше
ние и подбором коэффициентов автопилота Л?- и добиться наи
лучшего качества переходного процесса по крену. Результат вывести
на ЭЦПВ (см, пункт 6 задачи I),

теля» автопилот включен
не включен; б - отказ двига

Вопросы к зачету

I, Структура моментов, действующих на самолет при отказе бокового
двигателя по каналу рыскания, по канаку крена,

2, Типы балансировки самолета при.отказе бокового двигателя,
3, Силы, действующие на самолет с одним отказавшим двигателем

в горизонтальном полете: без скольжения; без крена; с креном и сколь
жением на полукрыло с работающим двигателем,

4-, Роль демпфера рыскания и автопилота по крену при отказе дви
гателя на самолете,

5, Анализ поведения самолета при уводе руля направления в край
нее положение.

Содержание отчета

I» Формулировка задачи,
2. Система моделируемых уравнений.
3. Графики переходного процесса /$(£), (€), (к), а).

А, Величина коэффициентов X'и к , соответствующая получен
ному переходному процессу,

5. Выводы.
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