
2018. Т. 22, № 1 (79). С. 58–66 http://journal.ugatu.ac.ru 
ISSN 2225-2789 (Online) Вестник УГАТУ ISSN 1992-6502 (Print) 

УДК 533.657 

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ КАЧКИ ГИДРОСАМОЛЕТА НА РЕЖИМЕ ДРЕЙФА 

А.В.  ВЛАС ОВ 1 ,  А.Н.  ВАР ЮХИН2 ,  М.А.  ОВДИЕНКО 3  
1 vav-94@yandex.ru, 2 a.varyukhin@yandex.ru, 3 m.a.ovdienko@gmail.com 

1 ФГУП «Центральный аэрогидродинамический институт имени профессора Н. Е. Жуковского» (ЦАГИ)
 1−3 ФГАОУ ВО «Московский физико-технический институт (государственный университет)» (МФТИ) 

Поступила в редакцию 28.03.2018 

Аннотация. Разработана математическая модель динамики пространственной качки 
гидросамолета в условиях регулярного и нерегулярного волнения на режиме дрейфа. 
Модель основана на подходах, применяемых при решении задачи качки судов, но с 
учетом существенных различий в геометрических соотношениях между судном и гид-
росамолетом. Учитываются только вертикальные колебания и колебания по углу 
дифферента и крена. С целью верификации матмодели были выполнены расчеты ди-
намики бортовой и килевой качки модели гидросамолета в условиях регулярного 
волнения и выполнено сопоставление результатов расчета и эксперимента в опыто-
вом бассейне. Получены некоторые результаты поведения гидросамолета в условиях 
нерегулярного волнения, позволяющие спрогнозировать предельно допустимый уро-
вень волнения.  

Ключевые слова: гидросамолет самолет-амфибия; нерегулярное волнение; качка; 
высота волны; мореходность; линейная модель волнения; опытовый бассейн; матмо-
дель; метод плоских поперечных сечений.  

ВВЕДЕНИЕ 

Работа посвящена построению матема-
тической модели качки гидросамолета на 
режиме дрейфа в условиях волнения. Для 
самолетов-амфибий и гидросамолетов этот 
режим очень важен, т.к. значительную часть 
времени они проводят на воде, а морская 
поверхность крайне редко бывает спокой-
ной. Основными характеристиками для гид-
росамолета в этом режиме являются ампли-
туды и частоты вертикальных и угловых 
колебаний.  

Задача о колебании гидросамолета на 
воде несколько отличается от качки кораб-
ля, хотя и имеет много общего. Это 
связано в первую очередь с 
существенными различиями в 
геометрических соотношениях между 
кораблем и гидросамолетом. Несмотря на 
большое число работ, посвященных 
поведению судов на волнении, качка 
гидросамолетов обделена вниманием. 

Ψ

Особенно это касается опублико-
 ванных  экспериментальных    данных. 

Рис. 1. Схема набегающей волны
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В работе рассматривается гидросамолет 
стандартной схемы, типа летающая лодка. 
Учитываются только вертикальные колеба-
ния и колебания по углам дифферента и 
крена. Продольная скорость самолета счи-
тается около нулевой, т.е. моделируется ре-
жим дрейфа и маневрирования. Волна набе-
гает на самолет под углом к продольной оси 
(рис. 1). Далее будет отдельно рассмотрена 
модель морского волнения.  

МОДЕЛЬ МОРСКОГО ВОЛНЕНИЯ 

Нерегулярное морское волнение в ли-
нейной постановке можно представить в 
виде бесконечной суммы гармонических 
волн [1] и [3]. Мы же, приближенно, будем 
считать эту сумму конечной  
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Существуют различные модели спектра 
морского волнения. В данной работе мы бу-
дем использовать выражение, предложенное 
в работе [2].  
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где D – дисперсия волнения,     ω   − средняя 
частота волнения, а 0,77mω = ω −   частота 
на  которой   двумерный    спектр   волнения 

1( , )S ω ψ  имеет максимум (рис. 2). 
В отечественной практике принято опи-

сывать нерегулярное волнение высотой 
волны 3% обеспеченности 3%h . Упрощенно 
это можно характеризовать тем, что при 

наблюдении за волнением 3% волн будут 
иметь высоту не менее, чем 3%h . 

Дисперсия и средняя частота зависят от 
высоты волны 3% обеспеченности следую-
щим образом 
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Рис. 2. Одномерный энергетический спектр волне-
ния h3% =1 м

i

В данной модели фаза i-ой составляющей 
волны ϕ  берется случайным образом  в   преде-
лах от 0 до 2π. Случайная частота iω  i-ой со-

ставляющей  имеет пределы от 0,5 ω       до 2,5 ωm,
а угол распространения 1 jψ  j-ой составляю-

щей меняется от 2
π

− до 2
π

 относительно угла

генерального распространения ψ . Все случай-

𝑆𝑆1 

ψ−ψ1ik −  разница   между    генеральным

,

.
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ные величины берутся исходя из равномерного 
распределения. 

УРАВНЕНИЯ ДИНАМИКИ 

Основой для расчета динамики движе-
ния гидросамолета при качке на воде явля-
ется гипотеза поперечных плоских сечений, 
смысл которой заключается в том, что гид-
родинамические силы, действующие на ка-
ждое отдельное сечение, не зависят от дру-
гих сечений. Рассмотрим режим плавания 
гидросамолета, одно из поперечных сечений 
которого схематично представлено на рис. 
3. 

Одним из основных допущений является 
то, что мы пренебрегаем поперечным мо-
ментом, возникающем на фюзеляже, по 
сравнению с моментом от поплавков. Это 
обосновано тем, что расстояние от плоско-
сти симметрии самолета до поплавка значи-
тельно больше ширины фюзеляжа, соответ-
ственно, и возникающий на поплавке попе-
речный момент намного превосходит попе-
речный момент фюзеляжа. 

Вертикальные размеры поплавков и рас-
стояние между уровнем спокойной воды и 
килем поплавка соизмеримы с высотой волн 
и размахом вертикальных колебаний. По-
этому колебания гидросамолета по крену  

нельзя рассматривать без учета вертикаль-
ных колебаний. Уравнения движения по 
крену существенно нелинейны. При рас-
смотрении колебаний на значительном вол-
нении, когда высота волны соизмерима с 
осадкой гидросамолета, необходимо учиты-
вать нелинейность в уравнениях, опреде-
ляющих вертикальную и килевую качку.  

Вертикальная сила, действующая на за-
данное сечение фюзеляжа, определяется 
следующим выражением 
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  , 

где yξ = η− - погружение сечения, гсf - 
гидростатическая составляющая, 
fд=2Аpb(ξ)ξ - демпфирующая составляю-
щая, пропорциональная ширине погружен-

ной части 2 ( )b ξ , 2 ( )
2

m bπ ρ ξ=  - присоеди-

ненная масса сечения. Суммарная верти-
кальная сила фY , действующая на фюзеляж 
гидросамолета, вычисляется интегрирова-
нием по смоченной длине 
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Рис. 3. Схема использованных обозначений 
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Суммарный момент: 
K

H

ф ( )
l

z
l

M f x xdx
−

= ⋅∫ , (2)

где lK и lH – длины кормовой и носовой час-
ти. 

Величина силы ( )f x , действующей на 
поперечное сечение, и присоединенной мас-
сы  m  определяется различными случаями 
погружения фюзеляжа в воду: 

1) киль фюзеляжа в воздухе
( ) ( )kx y xξ ≤ , 
( ) 0f x = , 0m = ; 

2) киль в воде, скула в воздухе
( ) ( ) ( )k cy x x y x< ξ ≤ , 
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3) скула в воде, верхняя часть сечения
фюзеляжа в воздухе 

c ф( ) ( ) ( )y x x y xξ< ≤ , 
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2 2c cA b b xπ π
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2;
2 cm bπρ=  (6) 

4) сечение фюзеляжа полностью по-
гружено в воду 

ф( ) ( )x y xξ > , 
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2] (y ),
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2
c .

2
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Вертикальные силы, действующие на 
подкрыльевые поплавки, вычисляются ана-
логично силам, действующим на фюзеляж. 
В то же время, т.к. обычно длины волн су-
щественно больше длины поплавков, можно 
использовать приближенную методику и 

уйти от необходимости суммирования со-
ставляющих сил в каждом сечении. Будем 
аппроксимировать контур сечения поплавка 

( )nb ξ  синусоидой. 

( ) b sin( ( ))n n n к
n

b y
h
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при кn n вy yξ< < , 
( ) 0nb ξ =  в остальных случаях 

где yk  и yв – координаты нижней и верхней 
точек поплавка по оси Y. 

Получаются следующие выражения для 
определения сил, действующих на поплав-
ки: 

1) поплавок в воздухе
n knyξ ≤ , 0nY =

2) часть поплавка в воде
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3) поплавок полностью погружен в во-
ду 
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(11) 

Обозначим за плY  и ппрY  силы, дейст-
вующие на левый и правый поплавок соот-
ветственно. D – вес самолета, цмh  - высота 
его центра масс. Далее из (3)−(11) перено-
сим члены, содержащие вторые производ-
ные y , θ  иγ, в правую часть, в результате 
чего получим систему уравнений, которую 
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окончательном виде можно записать следу-
ющим образом 

11 12 13 ф пл ппр' ' 'a y a a Y Y Y D+ θ + g = + + −  , 

21 22 23 ф пл ппр' ( ' ' )z na y a a M Y Y x+ θ + g = + +  ,

31 32 33 ( ' ' ) z sinnпр nл n цмa y a a Y Y D h+ θ + g = − + ⋅ g  , 
где 
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13 31 пл ппр( )na a z m m= = ∆ − ∆ , 

23 32 пл ппр( )n na a x z m m= = ∆ − ∆ . 
Причем штрихованные силы и моменты 

для фюзеляжа будут определяться по (1)−(2) 
почти так же, как в (3)−(7), только без чле-
нов, содержащих вторые производные y , θ  
и γ
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Аналогично для поплавков из (9)−(11) 
получим: 
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ДОПОЛНЕНИЕ К УРАВНЕНИЯМ ДВИЖЕНИЯ 

Можно учесть присоединенную массу 
воздуха  горизонтального   оперенья.   Пусть  

kl  − длина крыла, а kh  − его  средняя  аэро-
динамическая хорда, тогда для оценки мож-
но пренебречь формой крыла и считать его 
прямоугольным. Очевидно, что крыло мо-
жет дать поправку только на момент крена, 
не делая при этом вклада в продольный мо-
мент. 

Распишем силу и момент, создаваемые 
крылом 

2 2(y x ) y,
2

k

k

l

k k k k
l

F h dx h l
−

π
= ρ ⋅ + g =ρπ∫  

3
2 2(y x ) .

2 3

k

k

l
k

k k k
l

lM x h dx h
−

π
= ⋅ρ ⋅ + g =ρπ g∫    

Забегая вперед, даже грубые оценки си-
лы kF  показывают, что она значительно 
меньше остальных сил, действующих на 
самолет, и не может оказать существенного 
влияния на колебания самолета. Аналогич-
ная сила, создаваемая задним горизонталь-
ным опереньем, существенно меньше ввиду 
его малых размеров. Поэтому основная по-
правка, которую оно может внести, это по-
правка на продольный момент.

;
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Рис. 4.  Визуализация волнения и положения гидросамолета в продольной плоскости 

Рис. 5. Визуализация волнения и положения гидросамолета в поперечной плоскости 

Приближенно можно записать 
2 (y ),го го го го гоM h l r r= ρπ ⋅ + θ  

где гоr  - проекция расстояния от центра 
масс самолета до заднего горизонтального 
оперенья на горизонтальную плоскость са-
молета. 

Численные расчеты показали, что до-
бавление этих моментов не оказывает 
сколько-нибудь заметного влияния на ито-
говое решение, поэтому в численных расче-
тах можно обойтись без них. 

Система уравнений решается численно 
методом Рунге-Кутта 4-го порядка, для ее 
решения была написана вычислительная 
программа в среде Matlab. В программе 
предусмотрена возможность визуализации 
(рис. 4 и 5), а также вывод графиков изме-
нения вертикального положения y  и углов 
дифферента θ и крена γ (рис. 5−11). 

СРАВНЕНИЕ РАСЧЕТНЫХ ДАННЫХ С 
ЭКСПЕРИМЕНТОМ 

Для верификации данной модели была 
проведена серия экспериментов в опытовом 
бассейне ЦАГИ. Модель самолета-амфибии 
в масштабе 1:16 подвергалась воздействию 

поперечного и продольного волнения. 
В расчете данное волнение считалось регу-
лярным и задавалось в виде синусоиды с 
заданной амплитудой. Сравнение результа-
тов эксперимента и расчета показали хоро-
шую точность данной модели (рис. 6−11). 
На рис. 6−9 представлены два опыта и рас-
четы для продольной качки, а на рис. 10−12 
два опыта и расчеты для поперечной качки. 
Небольшие отклонения могут быть связаны 
с ошибками в измерениях параметров моде-
ли самолета, а также с тем, что данная ма-
тематическая модель подразумевает сво-
бодно плавающий гидросамолет, что не со-
всем верно для проведенного эксперимента. 

Рис. 6. Вертикальные колебания 

X, м 

Y, м 

X, м 

Y, м 
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Рис. 7. Колебания по углу дифферента 

Рис. 8. Вертикальные колебания 

Рис. 9. Колебания по углу дифферента 

Рис. 10. Вертикальные колебания 

Рис. 11. Колебания по углу крена. 

Рис. 12. Вертикальных колебаний. 

КОЛЕБАНИЯ В УСЛОВИЯХ 
НЕРЕГУЛЯРНОГО ВОЛНЕНИЯ 

Были проведены численные расчета мо-
дели самолета-амфибии в масштабе 1:16 на 
нерегулярных волнах с высотами 3% обес-
печенности 3% 0,0625h = , 3% 0,1h = , 

3% 0,125h =  и углами генерального распро-

странения волны 0ψ = , 
4
π

ψ = , 
2
π

ψ =

(рис. 13-16). Нерегулярная волна считалась 
в соответствии с формулами из п. «Модель 
морского волнения», Nω=50, Nψ=10. 

Рис. 13. Колебания волны 3% 0,1h = , 0ψ =
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Рис. 14. Вертикальные колебания 3% 0,1h = , 0ψ =

Рис. 15. Колебания по углу дифферента 3% 0,1h = , 

0ψ =

Рис. 16. Колебания по углу крена 3% 0,1h = , 

0ψ =

ДОПУСТИМЫЕ ВОЛНЫ ДЛЯ МОДЕЛИ 
САМОЛЕТА-АМФИБИИ 

Наиболее важный результат, который 
позволяет получить данная программа – это 
высоты волн, при которых происходит за-
мыв волной частей самолета: хвоста или 
крыла. Этот параметр определяет макси-
мально допустимое волнение, а как следст-
вие, и мореходность гидросамолета. 

В табл. 1 представлены максимально до-
пустимые высоты волн 3% обеспеченности 
для модели современного самолета-
амфибии при разных направлениях гене-
рального распространения волн. 

Таблица 1  
Максимально допустимые высоты волн 3% 

обеспеченности для модели современного самоле-
та-амфибии 

Угол генераль-
ного распро-
странения вол-
ны 

Макс. допус-
тимая волна 
3% обеспечен-
ности для мо-
дели 

Макс. допус-
тимая волна 
3% обеспечен-
ности для на-
туры 

0ψ = 0,18 м 2,9 м 

4
π

ψ =
0,18 м 2,9 м 

2
π

ψ =
0,22 м 3,5 м 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Построена математическая модель вол-
нения и качки самолета и выполнена ее ве-
рификация на экспериментальных данных. 
Эксперимент показал, что данная математи-
ческая модель достаточно точно описывает 
поведение самолета на волне, что подтвер-
ждает правильность допущений, сделанных 
при разработке модели. Также была выпол-
нена серия расчетов качки гидросамолета на 
нерегулярном волнении с разными высота-
ми волн 3% обеспеченности и разными на-
правлениями генерального распростране-
ния.  

В ходе анализа этих расчетов было вы-
явлено, что с увеличением угла генерально-

го распространения от 0 до 
2
π

 увеличивает-

ся амплитуда колебаний по крену и умень-
шается амплитуда колебаний по углу диф-
ферента. На вертикальные колебания угол 
генерального распространения волн практи-
чески не влияет. Увеличение высоты полны 

3%h  приводит к увеличению всех видов ко-
лебаний. Эти закономерности вполне оче-
видны и могут выступать лишь в роли еще 
одного подтверждения корректности мате-
матической модели, построенной в данной 
работе.  
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