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Szanowni Czytelnicy!

Z przyjemnosciq oddajemy do rgk Czytelnikow dwunastg, dwutomowg
monografie z serii ,Mechanika w Lotnictwie”.

Publikacja zawiera rozszerzone wersje referatow wygloszonych podczas
XVI Konferencji ,Mechanika w Lotnictwie” ML-XVI 2014 (Kazimierz
Dolny, 26-29 maja 2014 r.), zakwalifikowane do druku po recenzjach.

Serie wydaje gltowny organizator Konferencji — Polskie Towarzystwo
Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej.

Konferencje ,Mechanika w Lotnictuie” sq organizowane od 1984
roku w cyklu dwuletnim i niezmiennie przyciggajq liczne grono lotnikow,
uzbrojentowcow i przedstawicieli pokrewnych dziedzin.

Kolejne konferencje ozywiaty i integrowaty $rodowiska lotnicze insty-
tutow naukowo-badawczych, wyzszych uczelni cywilnych i wojskowych
oraz przemystu. Sqg one zawsze okazjg do wymiany informacy
o najnowszych osiggnieciach naukowych w zakresie konstrukcji, badan
doswiadczalnych, symulacyi numeryczne) dynamaiki lotu samolotow, rakiet
1 pociskow, ich eksploatacyi, jak rowniez bezpieczenstwa w locie.

Dziekujgc sponsorom za pomoc w wydaniu monografii, wyrazamy
nadzieje, ze 1 tym razem publikacja spotka sie z duzym zainteresowaniem
1 przyczyni sie do rozwoju polskiej mysli naukowo-technicznej oraz
zwiekszy bezpieczenstwo lotow.

Krzysztof Sibilsk:
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BADANIA W LOCIE SYSTEMU WYSWIETLANIA
PARAMETROW LOTU
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Przedmiotem artykutu sa badania w locie nowoopracowanego systemu
wyswietlania parametréw lotu (SWPL). Omawiany system przeznaczo-
ny jest do zobrazowania na wyswietlaczu przeziernym umieszczonym
przed okiem pilota pelnej informacji pilotazowo-nawigacyjnej, ostrzega-
niu o sytuacji niebezpiecznej na pokladzie smiglowca oraz sygnaliza-
cji bledow pracy systeméw pokladowych. System przystosowany jest do
pracy w warunkach dziennych i nocnych, przy czym w warunkach noc-
nych wspoélpracuje z goglami noktowizyjnymi stosowanymi w lotnictwie
Sit Zbrojnych RP. W artykule przedstawiono gtéwne elementy sktado-
we badanego systemu wraz z ich przeznaczeniem i funkcja. Szczegdtowo
opisano zaimplementowane w systemie rodzaje zobrazowania oraz spo-
sOb i liczba prezentowanych na wys$wietlaczu przeziernym informacji.
Nastepnie oméwiono wymagany zakres i rzeczywisty przebieg prob w lo-
cie podlegajacego badaniu systemu. Badania realizowano na $miglowcu
Mi-17-1V. Na zakonczenie podano wyniki przeprowadzonych badan sys-
temu wyéwietlania parametréow lotu, w szczegdlnosci dotyczacych spel-
nienia Zalozen Taktyczno-Technicznych na badany system.

1. Wstep

Wzrastajace nieustannie wymagania stawiane przed bojowymi statkami
powietrznymi na wspétczesnym polu walki, w tym szczegdlnie koniecznosé pro-
wadzenia misji bojowych na bardzo malych wysokosciach lotu, zwtaszcza w od-
niesieniu do Smigtowcéw, wymusily opracowanie nowych systeméw informacyj-
nych zwiekszajacych bezpieczenstwo realizacji zadan bojowych. W warunkach
krajowych system o takim przeznaczeniu opracowano w Instytucie Technicz-
nym Wojsk Lotniczych. Opracowany dla potrzeb zal6g Smigltowcéw typu Mi-17
system wys$wietlania parametréow lotu SWPL-1 zapewnia ciagla obserwacje
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otoczenia przy jednoczesnej kontroli parametréw pilotazowo-nawigacyjnych
i informacji o stanie $miglowca, wyswietlanych bezpos$rednio przed okiem
pilota. Opisane w niniejszym artykule badania miaty na celu potwierdzenie
spelnienia przez badany system wymagan zawartych we Wstepnych Zaloze-
niach Taktyczno-Technicznych (WZTT) [1], a tym samym zakladana poprawe
swiadomosci sytuacyjnej zalogi i zwiekszenie bezpieczenstwa realizacji zadan,
i w efekcie celowo$é wprowadzenia systemu do wyposazenia Smiglowcéw typu
Mi-17.

2. Opis systemu SWPL-1

System wyswietlania parametréow lotu SWPL-1 [2] przeznaczony jest dla
pilotéw $migltowcdéw typu Mi-17 w celu umozliwienia prowadzenia cigglej ob-
serwacji otoczenia przy jednoczesnej kontroli parametrow lotu oraz stanu
smigtowca. Celem zobrazowania pilotom informacji o biezacych parametrach
pilotazowo-nawigacyjnych, parametrach pracy zespolu napedowego, zaistnie-
niu sytuacji niebezpiecznych lub tez bledach pracy (niesprawnosciach) syste-
méw $migltowea, system SWPL-1 zbiera sygnaty elektryczne z urzadzen pokta-
dowych, tj. system kursowy, radiowysokosciomierz, nadajniki predkosci kato-
wej wirnika i sprezarek czy sygnaly o niesprawnosciach i przetwarza je w uklta-
dzie dopasowania sygnaléw (rys. 1).

Przetworzone do postaci cyfrowej sygnaty wraz z danymi pozyskiwanymi
z pokladowego odbiornika GPS i nowozabudowanej centrali danych aerody-
namicznych przeksztalcane sa nastepnie przez system w komputerach graficz-
nych I iII pilota na zobrazowania graficzne prezentowane ostatecznie w postaci
cyfrowej, tekstowej oraz charakterystycznych symboli graficznych na wyswie-
tlaczach przeziernych pilotéw (rys. 1). W warunkach dziennych, jak tez pod-
czas lotéw nocnych bez gogli noktowizyjnych do zobrazowania przed okiem
pilota informacji generowanych przez omawiany system wykorzystywany jest
dzienny wyéwietlacz nahelmowy wykonany jako szybkoroztaczny modut mon-
towany bezposrednio na szynie standardowego hetmu lotniczego THL-5NV
lub THL-5R. Natomiast w lotach nocnych z wykorzystaniem gogli prezentacja
informacji systemu realizowana jest za pomoca nocnego wyswietlacza wyko-
nanego jako szybkoroztaczny element systemu montowany bezpos$rednio na
obiektywie gogli noktowizyjnych PNL-3, stanowiacych standardowe wyposa-
zenie pilota (rys. 1).

Sterowanie systemem SWPL-1 realizowane jest przy pomocy indywidual-
nych pulpitéw sterowania umozliwiajacych niezaleznie kazdemu z pilotéw na
wlaczenie lub wylaczenie jego zobrazowania, zmiane jasnosci prezentowanych
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Rys. 1. Schemat ideowy systemu SWPL-1

na wyswietlaczu informacji, jak tez zmiane trybu pracy systemu. Ostatnia
z podanych funkcji sterujacych wynika z zaimplementowania w systemie trzech
roznych rodzajéw plansz zobrazowania dostepnych informacji rézniacych sie
liczba informacji oraz zaktadanym wykorzystaniem i nazwanych odpowiednio
trybem nawigacyjnym NAV, operacyjnym OPER i trybem awaryjnym AWAR.
Sterowanie zmiang trybéw pracy mozliwe jest takze za pomoca przetacznikow
umieszczonych na dzwigniach sterowania skokiem i moca (rys. 1). Ponadto
pulpit II pilota wyposazono dodatkowo w pokretto korekeji wysokosci baro-
metrycznej celem zapewnienia zgodnosci wskazan wysokoéci barometrycznej
wysokosciomierza pokladowego z prezentowanym przez system.
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Tryb nawigacyjny w zalozeniu przeznaczony jest do wykorzystywania
w tych fazach lotu, w ktérych uwaga pilota skupiona jest gtéwnie na piloto-
waniu i kontroli stanu $miglowca, a nie na obserwacji otoczenia, a tym samym
system powinien prezentowaé¢ pilotowi mozliwie pelng dostepna informacje.
Przykladowy widok zobrazowania na wyswietlaczu systemu w trybie NAV
i ustawieniach fabrycznych (wyswietlane wszystkie 22 dostepne w systemie in-
formacje) przedstawiono na rys. 2. Powyzsza uwaga wynika z faktu, iz system
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Rys. 2. Przykladowy widok zobrazowania w trybie pracy NAV (ustawienia
fabryczne)

umozliwia modyfikacje liczby prezentowanych w omawianym trybie informa-
cji poprzez ich dowolne usuwanie z generowanego na wyswietlaczu obrazu za
wyjatkiem wskazan korekty kata pochylenia i wysokosci barometrycznej, in-
formacji o trybie pracy, sygnalizacji niebezpiecznej wysoko$ci oraz sygnalizacji
ostrzegawczej o sytuacji niebezpiecznej lub niesprawnosciach. Przykladem ta-
kiego realizowanego przez system SWPL-1 zgodnie z potrzebami uzytkownika
zobrazowania z ograniczong, liczba informacji jest opisany ponizej tryb OPER.
Wracajac do oméwienia zamieszczonego na rys. 2 widoku zobrazowania pet-



BADANIA W LOCIE SYSTEMU WYSWIETLANIA PARAMETROW LOTU 11

nej informacji, oczywistym jest, ze sygnalizacja niebezpiecznej wysokosci RA
wyswietlana bedzie jedynie w przypadku wykonywania lotu na wysokosci niz-
szej od wartosci ustawionej na radiowysoko$ciomierzu pokladowym. Analo-
gicznie pulsujaca sygnalizacja ostrzegawcza WARN pojawiaé¢ sie bedzie na
wyswietlaczu wylacznie w przypadku zaistnienia na Smigtowcu sytuacji niebez-
piecznych diagnozowanych przez system pokladowy, za$ pulsujaca sygnalizacja
FAIL w przypadkach wystapienia sygnatu o btedach pracy systeméw poktado-
wych. Z kolei rzeczywiste informacje o czasie biezacym, predkosci podréznej,
odlegtosci i czasie dolotu do celu oraz biezacym i zadanym kursie prezentowa-
ne beda na wyswietlaczu jedynie przy dziatajacym poktadowym odbiorniku
GPS z wprowadzonymi punktami trasy.

Tryb operacyjny pracy systemu SWPL-1 w zalozeniu przeznaczony jest
z kolei do obrazowania na wyswietlaczu informacji w tych fazach lotu, w kté-
rych uwaga pilota powinna by¢ skoncentrowana zaréwno na kontroli podstawo-
wych parametrow lotu jak i obserwacji otoczenia i nadmierna liczba informa-
cji na wyswietlaczu nie powinna rozprasza¢ uwagi pilota i ograniczaé istotnie
mozliwosci obserwacji terenu. Przykladem realizacji powyzszych zalozen jest
przedstawiony na rys. 3 przyktadowy widok zobrazowania w trybie pracy syste-
mu OPER. Jak widaé, zaprezentowany widok obrazu generowanego na wyswie-

p—

—_—
0
oo o[98 12 s

f.
5 . S .
¢ 5 2850 |

A

— A —
ORER WARN M e

BCor 1013/760,0

............

......

Rys. 3. Przykladowy widok zobrazowania w trybie pracy OPER

tlaczu pilota zawiera poza wymaganymi informacjami o wartosci korekty kata
pochylenia i wysokoéci barometrycznej oraz pojawiajacymi si¢ w momencie
wystapienia przyczyny sygnalizacjami ostrzegawczymi RA, WARN lub FAIL
jedynie podstawowe, niezbedne praktycznie do realizacji lotu dane pilotazowe
o kursie, pochyleniu i przechyleniu §migtowca, predkosci lotu, barometrycznej
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i radiowej wysokosci lotu oraz predkosci pionowej i dodatkowo dane o predkoéci
obrotowej wirnika. W omawianym trybie pracy, analogicznie jak w przypadku
trybu NAV, mozliwe jest ustawienie wy$wietlania wybranych (poza wymaga-
nymi) informacji, przy czym liczba i rodzaj danych informacyjnych powinny
odpowiadac¢ indywidualnym preferencjom danego pilota i oczywiscie rodzajowi
wykonywanego zadania.

Trzecim i ostatnim z dostepnych w systemie SWPL-1 trybow pracy jest
ustalony tryb awaryjny AWAR pokazany na rys. 4. Ten tryb pracy charak-
teryzuje sie tym, ze prezentowane sa w nim jedynie informacje ostrzegawcze
dla pilota w formie napiséw RA, WARN i FAIL pojawiajace sie po zaistnieniu
okreslonych zdarzen. W pozostalych sytuacjach wyswietlacz w tym trybie jest
calkowicie pusty, zapewniajac catkowicie niezakl6cona obserwacje otoczenia.
Pojawienie si¢ na wyswietlaczu informacji RA $wiadczy o locie na wysoko-
$ci mniejszej od ustawionej na radiowysokosciomierzu. Z kolei pulsujacy przez
okres 10 s napis ostrzegawczy WARN informuje o zaistnieniu jednej lub kilku
z 14 obstugiwanych przez pokladowy system ostrzegawczy $smiglowca sytu-
acji niebezpiecznych, takich jak: rezerwowa pozostalos¢ paliwa, niebezpieczna
wysoko$¢, niesprawnosé instalacji hydraulicznej, pozar, przekroczenie obrotéw
turbin, wzrost temperatury gazéw wylotowych, niebezpieczne drgania silni-
kow czy wilaczenie zakresu nadzwyczajnego silnikow. Natomiast pulsujacy na
wys$wietlaczu przez okres 10s napis ostrzegawczy FAIL informuje o zdiagno-
zowaniu przez system ostrzegawczy Smigtowca bledéw pracy jego ukladdéw
poktadowych, takich jak: niesprawnos¢ pradnic, niskie ci$nienie oleju, zanie-
czyszczenie filtrow paliwa, opitkowanie, niesprawno$é¢ radiowysokosciomierza
czy tez podwyzszone drgania silnikéw.

FAIL
RA

WARN

Rys. 4. Widok zobrazowania w trybie pracy AWAR
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3. Zakres badan w locie systemu SWPL-1

Zakres badan w locie systemu wyswietlania parametréw lotu SWPL-1 okre-
slony byl zasadniczo wymogiem potwierdzenia w lotach badawczych spelnienia
przez badany system wymagan zamawiajacego dotyczacych omawianego sys-
temu zawartych we Wstepnych Zalozeniach Taktyczno-Technicznych (WZTT)
[1]. W rezultacie zakres badan w locie systemu obejmowal 5 gléwnych zagad-
nien badawczych, a mianowicie:

badanie liczby prezentowanych informacji przez system zabudowany na
$miglowcu,

badanie jakoSci prezentowania informacji przez system zabudowany na
$miglowcu,

badanie ergonomii sterowania systemem zabudowanym na $migtowcu,
badanie wpltywu pracy systemu na prace innych systemow $migtowca,

badanie wplywu systemu oraz jego pracy na bezpieczenstwo uzytkowania
$miglowca, zawierajacych tacznie 36 szczegdélowych punktow sprawdzen
systemu wymaganych przez WZTT.

W badaniach liczby prezentowanych przez system informacji sprawdzono

m.in.:

czy system umozliwia wyswietlanie petnej wymaganej liczby informacji,
czy system prezentuje informacje sygnalizujaca wystapienie sytuacji nie-
bezpiecznych i czy posiada funkcje umozliwiajaca wytaczenie sygnaliza-
¢ji oraz czy jej wylaczenie nie wplywa na zobrazowanie innej informacji
ostrzegajacej,

czy system prezentuje informacje sygnalizujaca wystapienie bledéw pra-
cy systemow poktadowych i czy posiada funkcje umozliwiajaca wyla-
czenie sygnalizacji oraz czy jej wylaczenie nie wplywa na zobrazowanie
innej informacji ostrzegajacej,

czy informacje sa wy$wietlane w zbiorach (trybach pracy),

czy w kazdym zbiorze (trybie) sa prezentowane: sygnalizacja niebezpiecz-
nej wysokosci, sygnalizacja sytuacji niebezpiecznych i sygnalizacja ble-
doéw pracy systeméw,

zgodno$é systemu miar parametrow prezentowanych na wyswietlaczu
z systemem miar urzadzen zabudowanych na Smigtowcu,

zgodnosé warto$ci wielkoSci parametréw prezentowanych przez system
z warto$ciami prezentowanymi przez urzadzenia zobrazowania aktualnie
zabudowane na Smiglowcu.
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Z kolei zakres badan jakodci prezentowania przez badany system informacji
obejmowal sprawdzenie:

e mozliwosci odczytania pelnej prezentowanej na wyswietlaczu dziennym
systemu SWPL-1 informacji w kazdych warunkach o$wietlenia natural-
nego w dzien,

e mozliwosci odczytania pelnej prezentowanej na wyswietlaczu nocnym
systemu SWPL-1 informacji w warunkach o$wietlenia naturalnego w no-
cy (we wspélpracy z goglami noktowizyjnymi typu PNL-3),

e mozliwosci odczytania pelnej prezentowanej na wyswietlaczu informacji
na réznym tle otoczenia (w zakresie jego barwy, intensywnosci i wyste-
pujacych kontrastéw),

e sposobu prezentacji informacji na wyswietlaczu systemu SWPL-1,

e czy obraz generowany na wyswietlaczu jest stabilny, ostry, pozbawiony
zaklécen i drgan,

e czy informacje na wyséwietlaczu systemu SWPL-1 prezentowane sa w spo-
s6b ciagly (poza informacjami wy$wietlanymi z zalozenia okresowo),

e czy czas ciaglej pracy systemu jest nie krétszy niz 4 godziny, zas wy-
magana przerwa pomiedzy kolejnymi okresami uzytkowania systemu nie
dhuzsza niz 30 minut.

W zakresie badania ergonomii sterowania systemem realizowano natomiast
nastepujace badania sprawdzajace:

e czas gotowosci systemu do pracy od momentu jego wlaczenia,

e czy system spelnia ogdélne wymagania w zakresie organéw sterowania
i strojenia,

e czy kazdy z cztonkéw zalogi (dowddca oraz drugi pilot) posiada oddzielne
elementy sterowania systemem w zakresie wy$wietlanych dla niego zo-
brazowan oraz posiada mozliwosé niezaleznej regulacji i wyboru funkcji
systemu dostepnych z poziomu uzytkownika,

e czy kazdy z czlonkéw zalogi (dowddca i drugi pilot) posiada wygodny
dostep do elementéw sterujacych systemem,

e czy kazdy z czlonkéw zalogi (dowddea i drugi pilot) posiada mozliwosé
dostosowania (regulacji mechanicznej) systemu do indywidualnych moz-
liwosci psychofizycznych,

e czy gabaryty lub inne parametry wyswietlaczy umozliwiaja zatodze row-
noczedénie z systemem wykorzystanie maski tlenowej KM-34D montowa-
nej do helmu pilota THL-5NV,
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e czy sposOb mocowania wyswietlacza systemu do standardowego hetmu
pilota umozliwia jego tatwy montaz i demontaz,

e spelnianie przez system SWPL-1 ogdlnych wymagan ergonomicznych.

W ramach badan w locie wpltywu pracy systemu na prace innych systeméw
Smigtowca sprawdzono:

e czy system bezkolizyjnie wspolpracuje z systemami i urzadzeniami Smi-
glowca, na ktérym jest zabudowany oraz czy uzytkowanie i zabudowa
systemu na Smiglowcu w zaden sposob nie zmniejsza funkcjonalnosci in-
nych systemow i urzadzen zabudowanych na $migtowcu,

e czy system funkcjonuje normalnie (zgodnie z przeznaczeniem i deklaro-
wana niezawodnoscia) w warunkach jednoczesnej pracy dowolnego sys-
temu (obiektu) zabudowanego na $migltowcu,

e czy system nie zakléca pracy jakiegokolwiek innego systemu (obiektu)
zabudowanego na $migltowcu,

e czy wylaczenie systemu w dowolnym momencie i trybie pracy nie powo-
duje uszkodzenia systemu.

Ostatecznie badania wpltywu systemu oraz jego pracy na bezpieczenstwo
uzytkowania Smigtowca dotyczyly sprawdzenia:

e czy system zabudowany na $miglowcu oraz jego uzytkowanie jest bez-
pieczne dla zalogi, obstugi oraz bezpieczenstwa lotu statku powietrznego,

e czy system prezentuje zobrazowanie w linii wzroku pilota i umozliwia
uzytkownikowi swobodna obserwacje otoczenia $miglowca (w zakresie
sumarycznego pola widzenia pilota nie mniejszego niz bez uzycia syste-
mu)?

e czy rozmiar, sposob i jakos¢ zobrazowan przedstawiajacych informacje
na wyswietlaczu umozliwiaja kontrole zmian tego parametru (dla zobra-
zowan ciagltych) lub przyjecie informacji (dla zobrazowan pojawiajacych
sie okresowo) bez koniecznosci skupiania wzroku na danej informacji,

e czy czas niezbedny na przyswojenie informacji (przez przeszkolonego pi-
lota) nie powoduje sytuacji niebezpiecznych dla procesu sterowania $mi-
glowcem oraz umozliwia praktyczna obserwacje otoczenia Smigtowca,

e czy rozmiar, sposéb i jakos¢ zobrazowan wyswietlanych w danej chwili
na wyswietlaczu umozliwiaja (przeszkolonemu pilotowi) obserwacje oto-
czenia Smigltowca oraz wskaznikéw i elementéw sterowania Smigtowcem
znajdujacych sie w kabinie zalogi,
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e czy system wspdélpracuje (umozliwia zamontowanie i nie ogranicza funk-
cjonalnosci) z helmami lotniczymi THL-5NV oraz THL-5R,

e czy system wspoélpracuje (prezentuje spéjne zobrazowanie, umozliwia
mocowanie i nie ogranicza funkcjonalnosci) z goglami noktowizyjnymi
typu PNL-3.

4. Przebieg badan w locie systemu SWPL-1

Badania w locie omawianego systemu realizowano na $miglowcu
Mi-17-1V nr boczny 6107 z zabudowanym systemem SWPL-1 zgodnie z pro-
gramem badan [3], programami lotéw prébnych doswiadczalnych [4] oraz meto-
dykami badawczymi [5]-[9] w WZL nr 1 S.A. L.6dz w okresie 26.07-20.08.2011 r.
Zgodnie z przedstawionym w p. 3. zakresem badan loty badawcze przeprowa-
dzano:

e o roznych porach doby, tj. w dzien, podczas zachodu Stonca, o zmroku
oraz w warunkach nocy jasnej i ciemnej (bezksiezycowej),

e w réznorodnych warunkach atmosferycznych odpowiadajacych brakowi
zachmurzenia, czeSciowemu lub catkowitemu zachmurzeniu i opadowi at-
mosferycznemu,

e nad terenami o réznorodnej barwie, fakturze i charakterystykach odbicia
Swiatta, tj. akwen wodny, pola uprawne, teren piaszczysty, taka, obszar
zalesiony, powierzchnia betonowa, droga asfaltowa, obszar zurbanizowa-

ny itp.

W badaniach celem okreslenia obiektywnej oceny spelniania przez ba-
dany system tych wymagan, ktére podlegaly wylacznej subiektywnej ocenie
badacza, uwarunkowanej jego indywidualnymi cechami psychomotorycznymi
uczestniczylto 4 pilotéw doswiadczalnych. Majac na wzgledzie szeroki zakres
badan, wymoég powtarzania w miare mozliwosci poszczegdlnych sprawdzen
przez kolejnych pilotéw, jak tez koniecznos¢ opanowania przez pilotéw na-
wykow uzytkowania systemu, w trakcie badan w locie wykonano 48 lotéw
badawczych o lacznym nalocie 116,7h, z czego 30% w warunkach nocnych
z wykorzystaniem gogli noktowizyjnych. Nalezy podkresli¢, iz w trakcie badan
nie wystapilty zadne usterki czy niesprawnosci zaréwno badanego systemu, jak
rowniez $migtowca, skutkujace nieplanowanymi przerwami w lotach i zreali-
zowano pelen przewidywany zakres sprawdzen lotnych okreélony w programie
badan [3]. Wyniki badan w locie systemu przedstawiono skrétowo ponizej.
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5. Wyniki badan w locie systemu SWPL-1

Szczegbdtowy opis wynikéw poszczegdlnych badan w locie systemu
SWPL-1 oraz ich zgodno$ci z wymaganiami przedstawiono w 5 raportach z ba-
dan [12]-[16], odpowiadajacych 5 gléwnym zagadnieniom badawczym okreslo-
nym zakresem omawianych préb (patrz p. 3). Zamieszczone w raportach wnio-
ski potwierdzaja spelnianie przez badany system wszystkich, podlegajacych
sprawdzeniu podczas préb w locie, wymogoéw Wstepnych Zatozen Taktyczno-
Technicznych na system zobrazowania [1]. Nalezy jednak zauwazyé, iz w przy-
padku kilku z 36 przeprowadzonych badan sprawdzajacych wstepna ocena wy-
nikéw sprawdzen nie byta jednoznacznie pozytywna i wymagala szczegdltowej
analizy i1 wlasciwej interpretacji.

Jednym z takich niejednoznacznych co do oceny wynikéw badan byl wy-
nik sprawdzen mozliwosci odczytania pelnej prezentowanej na wyswietlaczu
systemu informacji na réznym tle otoczenia w zakresie jego barwy, inten-
sywnoéci oraz wystepujacych kontrastow. Badania potwierdzily mianowicie,
ze w zdecydowanej wiekszosci sytuacji odczyt pelnej wyswietlanej informacji
jest bezproblemowy pod warunkiem dostosowania jasnosci zobrazowania in-
formacji do biezacych warunkéw oswietleniowych i jaskrawosci tla, na ktére
skierowany jest aktualnie wzrok pilota. Odczyt informacji mozliwy jest nawet
w warunkach intensywnie jaskrawego tta, jak niezachmurzona tarcza stoneczna
czy tez akwen wodny mocno odbijajacy promienie stoneczne przy wykorzysta-
niu wizjera (ostony przeciwstonecznej) helmu pilota. Utrudnienia w odczycie
przez pilota pelnej wyswietlanej informacji pojawiaja sie natomiast w spora-
dycznych przypadkach, gdy tlem prezentowanej na wyswietlaczu informacji sa
w danym momencie intensywnie kontrastujace ze sobg jasnoscig powierzchnie.
Przyktad zaistnienia omawianej sytuacji w warunkach dziennych pokazano na
rys. 5, na ktorym tto wyswietlacza stanowi jednoczesnie stosunkowo ciemny te-
ren oraz mocno rozswietlone niebo i informacje kursowe znajdujace sie u gory
wyswietlacza (na jasnym tle) sa zdecydowanie malo czytelne.

Analogiczng co do istoty sytuacje zarejestrowana w warunkach nocnych za-
prezentowano z kolei na rys. 6. W tym przypadku zrédto sztucznego $wiatta,
widziane w noktowizorze jako jaskrawa plama (oznaczona na rysunku strzal-
ka), stanowi w danym momencie tlo graficznego zobrazowania predkosciomie-
rza, uniemozliwiajac okreslenie predkosci lotu Smigtowca. Préba zwiegkszenia
w takiej sytuacji jasno$ci wyswietlania informacji, celem poprawy wyrazisto-
Sci danych znajdujacych sie na jasnym tle, powoduje przejaskrawienie i tym
samym pogorszenie odczytu informacji zobrazowanych na ciemniejszym tle.
Wilasdciwym sposobem postepowania w opisywanej sytuacji jest chwilowy ruch
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Rys. 5. Przyktadowy widok zobrazowania na wyswietlaczu dziennym w warunkach
mocno kontrastowego tla

Rys. 6. Przyktadowy widok zobrazowania na wyswietlaczu nocnym w warunkach
mocno kontrastowego tla

glowy, np. w prezentowanym na rys. 5 przyktadzie nieznacznie ku dotowi, aby
wymagane informacje znalazly sie na ciemniejszym tle i mogly by¢ bezproble-
mowo odczytane. Tym samym, w zgodnej opinii pilotow przeprowadzajacych
badania, analizowane sporadyczne sytuacje nie uniemozliwiaja w razie po-
trzeby odczytu pelnej wyswietlanej informacji, a tym samym nie wplywaja
na bezpieczenstwo lotu i nie moga stanowi¢ o negatywnej ocenie omawianego
badania.

Kolejnym z problematycznych do oceny punktéw badan byt wynik spraw-
dzen wplywu wyswietlanych na wyséwietlaczu informacji na mozliwo$¢ swo-
bodnej obserwacji przez pilota otoczenia oraz wskaznikow i elementow ste-
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rowania smigtowcem. Przeprowadzone badania potwierdzilty, ze w przypadku
wykorzystywania wys$wietlacza dziennego rozmiar, sposéb oraz jakos¢ prezen-
towanych zobrazowan umozliwia odpowiednia obserwacje zaréwno otoczenia,
jak tez wskaznikéw oraz elementéw sterowania. Ewentualny chwilowy zanik
widocznosci niewielkich szczegétow terenowych lub elementéw zobrazowania
i sterowania znajdujacych sie w kabinie Smiglowca, przystonietych w danej
chwili prezentowana informacja, pozostaje bez wplywu na mozliwos¢ obser-
wacji otoczenia, odczyt wskazan i operowanie elementami sterowania, a tym
samym na bezpieczenstwo realizacji lotu czy zdolnosci wykonywania zadania.

Loty nocne z wykorzystaniem wyswietlacza nocnego potwierdzily nato-
miast, ze mozliwo$¢ wlasciwej obserwacji otoczenia jest w istotnym stopniu
uwarunkowana liczba prezentowanych na wyséwietlaczu informacji. Wynika to
z faktu, ze wyswietlana informacja musi by¢ celem jej uwidocznienia wyraz-
nie jasniejsza niz tto, co w warunkach stabego oswietlenia uposledza zdolnosé
oka ludzkiego do wyraznego widzenia szczegdtéw zdecydowanie ciemniejsze-
go otoczenia $miglowca, bedacego ttem dla prezentowanej na wyswietlaczu
nocnym informacji. W konsekwencji, zdaniem pilotow realizujacych loty ba-
dawcze, podczas wykonywania lotéw nocnych na maltych wysokosciach zaleca
sie bezwzglednie stosowanie zaktadanego do takich celow trybu pracy systemu
OPER z mozliwie ograniczona liczba wys$wietlanych informacji, celem zapew-
nienia odpowiednio wczesnego wykrycia potencjalnych przeszkoéd terenowych
znajdujacych sie na kursie lotu Smigltowca, a tym samym bezpiecznego pro-
wadzenia lotu. Natomiast obserwacja wskaznikéw oraz elementéw sterowania
Smigtowcem jest mozliwa i jedynie nieznacznie utrudniona przez informacje
prezentowane na wyswietlaczu nocnym, nalezy jednak mie¢ na wzgledzie, ze
prowadzenie omawianej obserwacji jest praktycznie mozliwe dopiero po do-
stosowaniu jasnosci zobrazowan wyswietlacza i przestawieniu ostrosci gogli
noktowizyjnych z nieskonczonosci na wtasciwa do obserwacji wyposazenia ka-
biny.

Konczac oméwienie wynikow badan w locie systemu, nalezy wspomnieé
o wynikach badan dotyczacych wplywu zabudowy i uzytkowania badanego sys-
temu na bezpieczenstwo zaltogi, obstugi oraz lotu Smigtowca. Jedyna zgtoszona
przez pilotéw uwaga w omawianym aspekcie badawczym byto niezbyt fortunne
umiejscowienie ztacz podlaczenia wyswietlaczy systemu do pokladowego sys-
temu zobrazowania, powodujace konieczno$¢ uzycia znacznej dtugosci okablo-
wania wys$wietlaczy. Nadmierna masa okablowania, w zgodnej opinii pilotéw,
skutkuje po ok. 2h lotu narastajacymi symptomami zmeczenia, szczegdlnie
podczas lotéw z goglami noktowizyjnymi (ze wzgledu na dodatkowa mase ob-
ciazajaca glowe), majacymi wplyw na bezpieczenstwo pilotowania. Ponadto
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przebieg okablowania spowodowany umiejscowieniem ztacz moze w trakcie lo-
tu stwarza¢ sytuacje (w badaniach nie wystapily) potencjalnie zagrazajace

bezpieczenstwu lotu Smigltowca lub zalogi poprzez:
e ograniczenie lub wrecz uniemozliwienie poruszania przez dowddce zalto-

gi glowa wskutek ,,przyciecia sie” okablowania wy$wietlacza pomiedzy
tutowiem i fotelem,

e ograniczenie lub uniemozliwienie poruszania gtowa badz tez utrudnie-
nia (ograniczenia) w mozliwosci sterowania dzwignia skoku i mocy lub
dzwigniami indywidualnego sterowania silnikami przez dowddce zaltogi
wskutek zaplatania sie okablowania wyswietlacza o wspomniane elemen-
ty sterowania zespotu napedowego.

Majac na wzgledzie powyzsze zastrzezenia, producent zdecydowal o zmianie
umiejscowienia ztacz i skréceniu dlugosci okablowania wy$wietlaczy, eliminu-
jace zgloszone niedogodnoéci i potencjalne zagrozenia.

6. Whnioski z badan systemu SWPL-1

Wyniki przeprowadzonych badan sprawdzajacych systemu SWPL-1 zabu-
dowanego na $migltowcu Mi-17-1V potwierdzily spelnianie przez badany sys-
tem wymagan zawartych we Wstepnych Zatozeniach Taktyczno-Technicznych
na system zobrazowania parametréw lotu. Ponadto, w zgodnej opinii pilotéw
do$wiadczalnych wykonujacych loty badawcze, badania jednoznacznie wyka-
zaly, ze badany system poprzez:

e wyswietlanie parametréw lotu w polu widzenia pilotow,

e wydwietlanie informacji o niesprawno$ciach i zagrozeniach w polu widze-

nia pilotéw,

a tym samym mozliwos¢ jednoczesnej obserwacji otoczenia $miglowca oraz
informacji o jego parametrach lotu i stanie zaréwno w warunkach dziennych
i nocnych, jak tez dzieki:

e mozliwosci swobodnego doboru zestawu zobrazowywanych informacji,

e niezaleznemu zobrazowaniu i sterowaniu systemem dla obu pilotéw,

e ciaglemu monitorowaniu stanu sprawnosci systemu,

zapewnia oczekiwana poprawe $wiadomosci sytuacyjnej zalogi $miglowca
i w rezultacie zwieksza bezpieczenstwo wykonywania lotéw, szczegdlnie lotow
prowadzonych na skrajnie matych wysokosciach.

Podsumowujac, uzyskane pozytywne wyniki badan systemu wyswietlania
parametréw lotu SWPL-1 potwierdzaja celowosé¢ wdrozenia tego systemu na
wyposazenie $migtowcéw typu Mi-17 eksploatowanych w Lotnictwie SZ RP.
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Flight tests of helmet mounted display system

Abstract

This article presents flight tests of a newly developed Helmet Mounted Display
System of Flight Parameters (SWPL). The presented system is designed to illustrate
full piloting and navigational information, warning about emergency on the helicopter
board and signaling on-board helicopter systems failures on the translucent display.
The system is designed to work in day and night conditions. In night conditions, the
system cooperates with night vision goggles applicable in Polish Air Force. The article
presents the main components of the tested system along with their purpose and
function. It describes in detail the implemented system and method of display types
and the amount of displayed information. The article discusses the required range and
the actual course of the flight tests of that system. The tests have been conducted
on a helicopter Mi-17-1V. The results of the flight tests of Helmet Mounted Display
System are given in conclusion, in particular on meeting the tactical and technical
requirements to the system.
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Uktad potaczonych skrzydet jest jednym z perspektywicznych ukladdw
aerodynamicznych przysztych samolotéw. Zaproponowany zostal w 1924
roku przez Prandtla. Nie zdobyl jednak popularnosci ze wzgledu na
komplikacje projektowe wynikajace z silnego sprzezenia aerodynamicz-
nego oraz statycznej niewyznaczalnodci. Obecnie przeszkody te moga
by¢ pokonane dzigki zastosowaniu metod numerycznych. Niniejszy arty-
kul prezentuje wybrane wyniki uzyskane w projekcie budowy latajace-
go demonstratora tego uktadu. Zaprojektowano go w rzadko stosowanej
konfiguracji z przednim ptatem w ukltadzie gérnoplata i tylnym w ukla-
dzie dolnoptata. Moze to pozwoli¢ na uniknigcie probleméw zwiazanych
z interferencja platow na duzych katach natarcia.

1. Wstep

Uktad potaczonych skrzydel zostal zaproponowany po raz pierwszy przez
Prandtla w 1924 roku [1]. Sklada sie on z dwéch platéw nosnych, potaczonych
koncéwkami lub ptytami brzegowymi, rozmieszczonymi w przestrzeni w taki
sposéb, aby mozliwe bylo uzyskanie réwnowagi i statecznosci platowca bez
koniecznosci stosowania usterzenia poziomego. Ma on potencjalnie wiele zalet,
takich jak mniejszy opér indukowany czy mniejsza masa struktury. Jednak-
ze stwarza réwniez wiele problemoéw projektowych wywotanych nadzwyczaj
silnym sprzezeniem aerodynamicznym [2] platéw oraz ich statyczna niewyzna-
czalnoscia. Z powodu wymienionych probleméw uklad ten nie stal sie dotad



24 C. GALINSKI I INNI

popularny wérod projektantow lotniczych. Podjeto tylko nieliczne proby zapro-
jektowania takiego samolotu metodami analityczno-eksperymentalnymi [3]-[7].
Pojawienie sie metod numerycznych sktonito badaczy do podjecia prob pro-
jektowania samolotéw w niekonwencjonalnych uktadach [8]-[11], w tym réw-
niez wywodzacych sie z tradycyjnych dwuptatéw. Dokonano wiec doktadniej-
szej analizy uktadu potaczonych skrzydel [12]-[19]. Metody CFD pozwalaja
analizowa¢ skomplikowane ukltady aerodynamiczne. Metody MES utatwiaja
analizowanie struktur statycznie niewyznaczalnych, a zastosowanie obrabia-
rek sterowanych numerycznie redukuje niedoktadnosci ich wykonania, dzieki
czemu maleja naprezenia montazowe. W zwiazku z tym badacze coraz cze-
Sciej interesuja sie tym ukladem, co objawia sie¢ licznymi publikacjami prezen-
tujacymi wyniki ich badan [20]-[27]. Przewaza opinia, ze bilans wad i zalet
uktadu nie uzasadnia jeszcze podejmowania duzych programéw, np. budowy
samolotéw pasazerskich w tym ukltadzie. Badania zrealizowane na Politech-
nice Warszawskiej na przetomie lat 80. i 90. ubieglego wieku potwierdzity te
opinie. Pozwolily jednak wykry¢ istotng prawidtowosé, ktéra moze ja zmienic.
Okazuje sie, ze prawie wszystkie projekty badawcze dotyczace uktadu pota-
czonych skrzydet dotycza takiej ich konfiguracji, w ktorej przedni ptat zamo-
cowany jest pod kadlubem, a tylny nad nim. Przeprowadzone na Politechnice
Warszawskiej badania tunelowe wykazaly, ze w tej konfiguracji najwieksza do-
skonalosé uzyskuje sie w locie odwréconym [7]. Jest to najprawdopodobniej
spowodowane faktem, ze wraz ze wzrostem kata natarcia pionowa odlegtosé
pomiedzy platami maleje, co redukuje aerodynamiczng efektywnosé tylnego
plata akurat w takim zakresie katéw natarcia, w ktéorym powinny objawiaé
sie zalety aerodynamiczne uktadu. Podjeto wiec préobe zaprojektowania samo-
lotu w odwrotnym uktadzie, tzn. z przednim ptatem nad kadlubem i tylnym
pod kadlubem. Powinno to pozwoli¢ na wzrost efektywnosci tylnego ptata
w zakresie duzych katéow natarcia, a wiec rowniez na maksymalne wykorzy-
stanie zalet ukladu. Wstepne analizy potwierdzily ta teze [27]. Podjeto wiec
realizacje wiekszego projektu, majacego na celu dokltadniejsze zbadanie wta-
Sciwosci samolotu w tej konfiguracji [28], [29]. W jego ramach prowadzone
sa analizy CFD, dokonano aerodynamicznej optymalizacji multikryterialnej
oraz przygotowuje sie oprogramowanie do optymalizacji multidyscyplinarnej.
Skonstruowano tez i zbudowano dwa modele, z ktérych pierwszy (mniejszy)
wykorzystano do wstepnych badan w locie, natomiast drugi (wigkszy) zba-
dano w tunelu aerodynamicznym. Drugi model przygotowywany jest obecnie
do pierwszych prob w locie. W celu przygotowania ich programu prowadzo-
ne sa analizy osiagéw i dynamiki lotu tego modelu. Wykorzystuje sie réwniez
rezultaty wezesniejszych projektéw tego rodzaju [30]-[33].
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Niniejszy artykul zaprezentuje wybrane wyniki wymienionych powyzej
prac.

2. Badania wstepne

W celu zmniejszenia ryzyka zwiazanego z projektem i badaniami samolotu
w niekonwencjonalnym uktadzie, przed przystapieniem do projektowania wita-
Sciwego demonstratora zbudowano jego niewielki model latajacy. Geometria
tego modelu oparta byla o wyniki prac przedstawionych w [27]. Model mial
mase 1,1 kg i rozpietosé¢ 1200 mm.

Rys. 1. Model latajacy przeznaczony do badan wstepnych demonstratora samolotu
w uktadzie potaczonych skrzydet

Oblot modelu wykazal poprawne wtasciwosci lotne modelu. Pozwolit row-
niez na przeprowadzenie kilku eksperymentéw, istotnych dla rozwoju wtasci-
wego demonstratora. Pierwszym z nich byly badania poprzecznej statecznosci
dynamicznej modelu. Stosunkowo krétki kadtub i skomplikowana kombina-
cja skosow i wznioséw skrzydel sugerowaly mozliwo$¢ wystapienia probleméw
w tym zakresie. W zwiazku z tym poczatkowo zastosowano w modelu duze,
trapezowe plyty brzegowe, laczace koncowki ptata przedniego i tylnego. Wynik
oblotu pozwolil na zredukowanie ich powierzchni. Dokonano tego w kilku kolej-
nych lotach, zmieniajac ich powierzchnie stopniowo. Na plytach byty réwniez
zamontowane oporowe stery kierunku. Wychylaly sie one tylko na zewnatrz,
tzn. lewy w lewo, a prawy w prawo. W trakcie redukcji ptyt brzegowych zredu-
kowano réwniez powierzchnie sterow. W ostatecznej konfiguracji samolot miat
réwnolegloboczne plyty brzegowe oraz centralny statecznik pionowy ze sterem
kierunku. W trakcie tego eksperymentu nie stwierdzono zadnych negatywnych
zmian towarzyszacych redukcji powierzchni ptyt brzegowych i steréw kierun-
ku. Zaobserwowano natomiast wzrost doskonaloéci aerodynamicznej modelu.
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Podjeto wiec decyzje o zastosowaniu takiej samej konfiguracji ptyt brzegowych,
statecznika pionowego i steru kierunku w docelowym demonstratorze.

Na malym modelu eksperymentowano réwniez z réznymi kombinacjami
wychylen klap, lotek i steréw wysokosci. Bylo to mozliwe dzieki wyposazeniu
modelu w cztery powierzchnie sterowe na przednim placie i cztery na tyl-
nym. Szczegdlnie interesujaca okazala sie konfiguracja wykorzystujaca przed-
nie wewnetrzne powierzchnie sterowe w charakterze steru wysokosci. Pozwa-
lata ona bowiem zwiekszaé¢ doskonato$é modelu wraz ze spadkiem predkosci
lotu. Niestety nie pozwalala ona uzyskaé duzych katéw natarcia. Ostatecznie
wiec postanowiono w dalszej czesci projektu rozwazaé bardziej konwencjonal-
ne rozwigzanie, ze sterem wysokosci na catej krawedzi sptywu tylnego ptata.
Natomiast przednie wewnetrzne powierzchnie sterowe traktowaé jako klapy
predkosciowe. Przednie zewnetrzne powierzchnie przeznaczono na konwencjo-
nalne lotki.

Wiecej informacji na ten temat znalezé mozna w [29].

3. Projekt demonstratora

Projektowanie demonstratora rozpoczeto od przeprowadzenia szeregu ana-
liz aerodynamicznych i wielokryterialnej optymalizacji aerodynamicznej. Wy-
korzystywano w tym celu zaréwno oprogramowanie komercyjne, jak i wtasne
[34]-[37]. Zwiekszono rozpietosé skrzydel do okolo 3m, zachowujac geome-
trie platow w zakresie skoséw, wznioséw, zbieznosci i proporcji powierzch-
ni nosnych z poprzedniego modelu. Dzigki temu od samego poczatku znane
bylo prawidlowe potozenie érodka masy samolotu. Ograniczylo to znaczaco
liczbe zmiennych optymalizacyjnych i skrocito czas potrzebny dla dokonania
niezbednych analiz. Skoncentrowano sie natomiast na doborze profili i skre-
cen wszystkich powierzchni, wtacznie z ptytami brzegowymi oraz promieni
przejs¢ pomiedzy poszczegdlnymi powierzchniami. Dazono przy tym do zmak-
symalizowania funkcji energetycznej, jako ze ta osiaga swoje maksimum dla
wiekszych katow natarcia niz doskonalosé, a wtasnie na duzych katach na-
tarcia oczekiwano najwiekszych mozliwosci poprawy osiagéw w stosunku do
samolotéw konwencjonalnych. W efekcie oczekuje sie wiekszego wznoszenia
i dtugotrwaltosci lotu, ktore sg wazne dla patrolowych samolotéw bezzatogo-
wych. W przysztosci warto by powtoérzy¢ proces optymalizacji z wieksza liczba
zmiennych, przynajmniej w zakresie zbieznosci ptatéw nosnych. Powinno to
pozwoli¢ na dalsza poprawe osiagdéw samolotu, aczkolwiek uzyskane obecnie
juz sa satysfakcjonujace.
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Oprécz osiggdéw demonstratora badano rowniez jego obciazenia. Byto to
niezwykle istotne, gdyz planowano prowadzenie zaréwno badan w tunelu ae-
rodynamicznym, jak i badan w locie na tym samym ptatowcu. Niestety ob-
ciazenia w tunelu aerodynamicznym sa znacznie wieksze niz w locie. W locie
samolot reaguje w sposéb dynamiczny na pojawiajace sie wymuszenia aerody-
namiczne, co tagodzi przebieg oddzialujacych nan obciazen. W tunelu nato-
miast model pozostaje nieruchomy, niezaleznie od oddziatywujacych nan sit.
Co gorsza, w tunelu mozliwe jest uzyskanie rowniez takich konfiguracji kata
natarcia, §lizgu i wychylen steréw, ktére sa nieosiagalne w locie, a moga okazaé
sie wymiarujace. Z drugiej strony okazalo sie, ze po przyjeciu rozmiaréw de-
monstratora pasujacych do przestrzeni pomiarowej 5-metrowego tunelu aero-
dynamicznego Instytutu lotnictwa, struktura modelu w wiekszosci przypadkdw
zwymiarowana zostala nie przez obcigzenia, a przez gramatury dostepnych na
rynku materiatow, z ktorych miata zosta¢ wykonana. Oznacza to, ze zapro-
jektowana struktura samolotu jest najlzejsza mozliwg do osiagniecia w chwili
obecnej. Uwzglednienie samych tylko obciazen w locie do jej wymiarowania
nie pozwoliloby na zmniejszenie jej masy.

4. Struktura

W konstrukcji demonstratora wykorzystano gtéwnie struktury przektad-
kowe z rdzeniem piankowym i okladzinami z kompozytu epoksydowego zbro-
jonego tkaninami weglowymi. W skrzydtach zastosowano dzwigary z pasami
rozmytymi. Przednie i tylne skrzydlo mocowane sa do kadtuba za pomoca
czterech pionowych srub kazde. Plyty brzegowe lacza sie ze skrzydtami przy
pomocy dwdbch srub przypadajacych na kazde potaczenie, przy czym $ruby
stuzg gléwnie do dociagniecia plyt do zeber zamykajacych skrzydla. Zebra te
zaopatrzone sa w przetloczenia o ksztalcie graniastostupa pasujace do odpo-
wiadajacych im przetloczen w zebrach zamykajacych plyty. Dzigki temu sity
dziatajace na polaczenie w plaszczyznie pionowej przenoszone sg nie przez
sruby, a przez strukture zeber. Uzyskano w ten sposéb sztywna strukture wie-
lokrotnie statycznie niewyznaczalna. W konstrukcji kadtuba istotnym proble-
mem okazala sie koniecznos¢ zamontowania wagi aerodynamicznej wewnatrz
samolotu. Wybrana waga ma znaczace wymiary w poréwnaniu z wymiarami
demonstratora, zajmuje wiec duzo miejsca w jego kadtubie. Co gorsza, musi
byé¢ zamocowana w poblizu §rodka masy, koliduje wiec z elementami struktury
wspierajacymi podwozie gtéwne samolotu. Problem ten rozwiazano, stosujac
atrape podwozia do badan w tunelu aerodynamicznym. Po ich zakonczeniu
wklejona zostala dodatkowa wrega, do ktérej mocowana jest sprezysta golen
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podwozia gtéwnego. Waga wkladana jest do wnetrza kadtuba przez obszerny
wykrdj w jego skorupie. W celu zachowania odpowiedniej sztywnosci i wytrzy-
maltosci wykrdj obudowany zostal kompozytows skrzynka. W gérnej czesci tej
skrzynki wklejone zostaly dwie rury stalowe o przekroju kwadratowym, do
ktorych przykrecana byta waga. Po zakonczeniu badan tunelowych rury zo-
staly wycigte w celu zmniejszenia masy ptatowca. Skrzynka mocujaca wage,
w trakcie badan w locie bedzie wykorzystana jako pojemnik na spadochron
ratunkowy.

PODWOZIE PRZEDNIE

PODWOZIE GLOWNE
—
. : 2 -
. TR \ WEWNETRZNE KLAPKI
<

DOSTEPOWE

LOZE WAGI AERODYNAMICZNEJ

PAS WZMACNIAJACY,

WREGA PODWOZIA
GLOWNEGO

Rys. 2. Struktura kadluba demonstratora

5. Optymalizacja

Jak juz wspomniano w rozdziale 4, struktura demonstratora zwymiaro-
wana zostala nie przez obciazenia, a przez gramatury dostepnych na rynku
materialéw, z ktorych miata zostaé wykonana. Dotyczy to jednak wylacznie
obecnego demonstratora. Zwiekszenie masy startowej samolotu, lub réwnocze-
sne zwiekszenie masy startowej i wymiarow platowca sprawi, ze to obciazenia
w locie stang sie wymiarujace. W przypadku samolotu w uktadzie potaczonych
skrzydet spowoduje to istotna komplikacje projektu. Nie ma bowiem gwaran-
cji, ze geometria skrzydel optymalna ze wzgledu na charakterystyki aerody-
namiczne pozwoli rownoczeénie zbudowaé strukture o minimalnej masie, przy
zalozonych obciazeniach. Dlatego tez jedyna racjonalna metoda projektowa-
nia samolotéw w ukltadzie potaczonych skrzydel wiedzie przez optymalizacje
multidyscyplinarna. Funkcja celu moze byé na przyklad minimalizacja mocy
niezbednej do lotu poziomego. Nadzwyczaj istotnymi funkcjami ograniczen
sa przy tym stateczno$é statyczna samolotu oraz réwnowaga sit i momentéw
wzgledem $rodka masy zapewniajacego wymagany zapas statecznosci. Wyni-
ki najbardziej wyrafinowanej optymalizacji zniweczone bowiem zostana, jesli
samolot nie bedzie stateczny, lub gdy bedzie osiagal stan rownowagi poza
zakresem predkosci uzytkowej. Procedury optymalizacyjne komplikuje fakt,
ze rownoczesnie prowadzone muszg by¢ analizy numeryczne aerodynamiki
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i wytrzymaltosdci ptatowca. Obydwa rodzaje analiz prowadzi sie niestety przy
uzyciu réznych siatek obliczeniowych, co powoduje koniecznoéé transferu da-
nych zawierajacych obciazenia z modulu aerodynamicznego do wytrzymato-
Sciowego. Komplikuje to i tak skomplikowany automatyczny generator geome-
trii. Wszystko to sprawia, ze zadanie multidyscyplinarnej optymalizacji samo-
lotu w ukltadzie potaczonych skrzydel jest niezwykle skomplikowane. Z tego
tez wzgledu podjeto dwie, niezalezne préby stworzenia oprogramowania opty-
malizacyjnego. Obydwie sg obecnie w trakcie realizacji. Jedna z nich zapre-
zentowano w [28].

6. Badania aerodynamiczne

Weryfikacja obliczen aerodynamicznych zostanie dokonana na podstawie
wynikéw badan w tunelach aerodynamicznych, jakie przeprowadzono na obec-
nym demonstratorze i jego podzespotach. Badania te rozpoczeto od pomiaru
wtadciwodci zespotu napedowego. Jednym z probleméw obecnego demonstrato-
ra jest bowiem pchajacy uktad napedowy. Zostal on zastosowany, gdyz demon-
strator jest rowniez modelem przysztego samolotu zalogowego, ktérego budowa
zostanie podjeta, o ile wyniki badan demonstratora okaza sie satysfakcjonu-
jace. W przypadku samolotu zalogowego nadzwyczaj istotnym zagadnieniem
jest widocznosé z kabiny pilota. Zaktadajac, ze przedni ptat ma by¢ w uktadzie
gornoptata, oznacza to koniecznos¢ wysuniecia kabiny pilota pod jego krawedz
natarcia. Z kolei duza powierzchnia tylnego skrzydla oznacza, ze punkt neu-
tralny statecznodci znajduje sie pomiedzy ptatami nosnymi. Z punktu widzenia
osiggdéw jest to korzystne, gdyz obydwa platy moga wytwarza¢ dodatnig sile
no$na w bardzo szerokim zakresie katow natarcia. Utrudnia to jednak zabu-
dowe zespolu napedowego. Zainstalowanie go przed kabina spowodowaloby
osiggniecie zbyt duzego zapasu statecznosci i zbyt mala sterownosé samolo-
tu. Konieczne wiec stato sie zastosowanie uktadu pchajacego, w ktorym silnik
rownowazy mase pilota wzgledem pozadanego srodka masy samolotu. Ograni-
cza to jednak érednice $migta, gdyz w trakcie rotacji przy starcie i ladowaniu
mogloby ono zaczepia¢ o powierzchnie pasa startowego. Wydawalo sie wiec,
ze korzystnym moze si¢ okazal zastosowanie Smigla otunelowanego, w kto-
rym lopaty sa dodatkowo chronione przez otaczajacy je pierscien. Krytycz-
nym zagadnieniem jest jednak w tym wypadku interferencja uktadu pierscien-
wentylator ze znajdujacym sie przed nimi kadtubem i tylnym platem. Z tego
tez wzgledu badania tunelowe rozpoczeto od zweryfikowania wlasciwosci tylnej
czedci samolotu z réznymi konfiguracjami napedu. Ich wyniki szczegdétowo opi-
sano w [38]-[40]. Po zapoznaniu si¢ z nimi zdecydowano, ze naped otunelowany
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wymaga jeszcze dopracowania. Dalsze badania samolotu, poprzedzajace bada-
nia w locie, zrealizowano z napedem wyposazonym w konwencjonalne $miglo.

Rys. 3. Model tylnej czesci kadtuba z zespotem napedowym w tunelu
aerodynamicznym

Badania tunelowe modelu samolotu zawieralty kilka eksperymentéw. Roz-
poczely sie od badan zespotu napedowego, w celu poréwnania wynikéw po-
miaréw dla tylnej czeSci samolotu z wynikami catego samolotu. Nastepnie zre-
alizowano pomiary biegunowej réwnowagi z napedem i w locie slizgowym przy
zatozeniu sterowania przednimi lub tylnymi powierzchniami sterowymi. Zba-
dano tez kilka przypadkow, w ktérych wychylone byly zaréwno przednie, jak
i tylne powierzchnie sterowe. Nastepnie przeprowadzono badania wtasciwosci
modelu przy réznych katach §lizgu, w konfiguracji gtadkiej oraz z wychylonymi
lotkami lub sterem kierunku. Pomiary te sa niezbedne w celu zasymulowania
zachowania sie samolotu w trakcie wykonywania zakretow.

We wszystkich tych przypadkach $émiglo pozostawalo zainstalowane na wa-
le silnika, nawet w przypadkach badania lotu §lizgowego. Pozwolito to odwzoro-
waé charakterystyke aerodynamiczng samolotu, jaka wystapi w rzeczywistych
badaniach w locie,w trakcie podchodzenia do ladowania. Na koniec, w celach
poréwnawczych przeprowadzono badania charakterystyk samolotu bez $migla
dla kilku wychylen steréw. Stwierdzono, ze doskonato$é aerodynamiczna bada-
nego modelu jest poréwnywalna z doskonatosécia dobrze dopracowanych samo-
lotéw konwencjonalnych ze schowanym podwoziem. Wynik ten nalezy uznaé
za satysfakcjonujacy na obecnym etapie badan, zwlaszcza ze badany samolot
nie byl optymalizowany pod katem uzyskania duzej doskonatoéci, a ponad to
w trakcie omawianych pomiaréw mial zainstalowane atrapy podwozia. W celu
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zbadania wplywu podwozia na osiagi samolotu zdemontowano wiec atrapy
i powtoérzono badania. Nie stwierdzono jednak znaczacego wzrostu osiagdw.
Moze to wynikaé ze stosunkowo niskiej liczby Reynoldsa, przy ktérej prowa-
dzono badania. Ze wzgledu bowiem na wytrzymalo$¢é modelu i zakres wa-
gi aerodynamicznej wszystkie pomiary realizowano przy predkosci strumienia
ograniczonej do 25 m/s. Po zakonczeniu badan w locie planuje sie zrealizowaé
kolejna sesje pomiaréw w tunelu aerodynamicznym, w trakcie ktorej dla przy-
padkéw symetrycznych przeprowadzi sie badania w szerszym zakresie pred-
kosci strumienia. Bedzie to mozliwe, gdyz najwieksze obcigzenia w trakcie
pomiaréw wystepuja w konfiguracji niesymetrycznej, a ponad to znajomo$é
charakterystyk z poprzednich badan pozwoli lepiej wykorzystaé¢ zakres pomia-
rowy wagi i zapas wytrzymatosci modelu.

Rys. 4. Model latajacy przeznaczony do badan w locie w trakcie pomiaréw w tunelu
aerodynamicznym

7. Whnioski

Podjeto prébe zaprojektowania i przebadania demonstratora samolotu
w uktadzie potaczonych skrzydel. Program zawiera szereg prac, poczawszy
od analiz aerodynamicznych, multikryterialnej optymalizacji aerodynamicz-
nej, optymalizacji multidyscyplinarnej, projektu i wykonania platowca, przez
badania w tunelu aerodynamicznym az po badania w locie. Osiggniete do-
tychczas wyniki sg satysfakcjonujace. Samolot, majac podwozie state, ma cha-
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Rys. 5. Biegunowe rownowagi demonstratora samolotu w uktadzie potaczonych
skrzydet dla réznych potozen $rodka masy

rakterystyki aerodynamiczne poréwnywalne z charakterystykami dobrze do-
pracowanych samolotéw z podwoziem chowanym. Nie natrafiono tez jak na
razie na zadne powazne przeszkody i nie zaobserwowano zadnych istotnych
wad badanego samolotu.
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Selected issues of the joined wing scaled demonstrator investigation

programme

Abstract

The joined wing is considered as one of possible concepts of future airplanes. It was

proposed by Prandtl in 1924 for the first time, but did not become popular because of

strong aerodynamic coupling and static indeterminacy. Both of these obstacles can be

overcome by application of numerical methods. This paper presents selected results

obtained so far in the programme of joined wing flying demonstrator investigation.

It has been designed in a rarely analyzed configuration with the front wing above

the fuselage and aft wing below the fuselage. It may allow avoiding the problem of

aerodynamic interference between the wings at high angles of attack.
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Spis oznaczen

cq — $rednia cieciwa aerodynamiczna,
C.,Cy — wspolczynniki sity noénej i bocznej w 25% c¢q,

Ci, Cn,C; — wspolczynniki momentéw pochylajacego, odchylajacego
i przechylajacego w 25% cq,

«, 3,7 — katy potozenia przestrzennego samolotu,

p,q,r — predkosci katowych przemieszczen samolotu,

k — czestotliwos¢ zredukowana,

Sr,Re — liczba Strouhala i Reynoldsa,

V' — predkosé przeptywu wody,

v — lepkos¢ kinematyczna wody,

¢, [ — $rednica i czestotliwos¢ obrotu $migta,

w — predkos$é katowa ruchu,

s, A, B,C — zmienna oraz parametry transformaty Laplace’a,
F,a,ai, bi — funkcja wskaznikowa oraz jej parametry,

t,T — czas [s] oraz bezwymiarowa stala czasowa.

Pochodne aerodynamiczne

0C, 9C,

Cag, (00) = C, = 6, Cag, (00)Ca, = e
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gdzie

a =(C,,Cm,C,,C,,C) & = (o, 8,7) & = (p,q,7)

1. Wstep

Przedzial matych liczb Reynoldsa, na zakresie ktorych operuja mikrosamo-
loty, oznacza istotna réznice w fizycznych procesach towarzyszacych ich lotowi
w poréwnaniu z lotem zatogowego statku powietrznego. Fizyka lotu tych stat-
kow powietrznych jest blizsza aerodynamice i mechanice lotu ptakéw i duzych
owad6w niz samolotéw [20]. Mozna zadaé pytanie, dlaczego bezzalogowy sta-
tek powietrzny przysztosci ma by¢ budowany w skali ,mikro”. Czy nie moze to
by¢ urzadzenie cokolwiek wieksze? Odpowiedz lezy w przewidywanych zasto-
sowaniach mikrosamolotéw. Przeprowadzone w Stanach Zjednoczonych studia
na temat taktyki i technik pola walki XXI wieku, wskazuja na szczegdlne zna-
czenie zabezpieczenia zolnierzy przed nieprzewidywalnymi zdarzeniami juz od
szczebla plutonu. Chodzi tu o dodatkowe informacje uzyskane na szczeblu tak-
tycznym, trudne lub praktycznie niemozliwe do uzyskania przez satelity i lata-
jace wysoko duze bezzatogowe samoloty wywiadowcze. Nisko latajace mikrosa-
moloty moga by¢ wykorzystane do uzyskania informacji taktycznej na szczeblu
plutonu. Przyktady misji zwiadowczych wykonywanych przez mikrosamoloty
opisane sa w publikacji [16]. Jedna z przykladowych misji jest rozpoznanie
wykonywane z lotu na wysokosci tuz ponad poziomem najwyzszego wzniesie-
nia terenowego. Misja ta wymaga statku powietrznego o zasiegu rzedu 10 km,
ktéry moze przebywaé w powietrzu ok. 1 godziny, osiagajacego predkosé 10-
20m/s oraz mogacego przesylaé¢ obrazy sytuacji taktycznej, zaréwno w dzien
jak i w nocy. Nalezy pamietac¢, ze wartosci predkosci lotu takich obiektéw sa
poréwnywalne z wartosciami podmuchéw wiatru, ktére wystepuja w przyziem-
nej warstwie atmosfery. Jakkolwiek nie sa to zjawiska nadzwyczajne z punktu
widzenia meteorologii, tak stanowia spore zagrozenie dla lotu mikrosamolo-
tu. Nagly podmuch zmieniajacy dynamicznie warunki opltywu ptata malego
obiektu latajacego moze doprowadzi¢ do przerwania lotu. Stad potrzeba za-
pewnienia jak najwiekszej stabilnosci, statycznej i dynamicznej, bezzalogowym
mikrosamolotom.

2. Eksperyment

Badania charakterystyk stacjonarnych i niestacjonarnych przeprowadzo-
no z wykorzystaniem tunelu wodnego [5] (rys. 1). Jest to tunel o zamknietym
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obiegu cieczy roboczej, w ktérym przestrzen komory pomiarowej posiada prze-
kroj czotowy o wymiarach 610 mmx915 mm. Przeptyw wody rozpoczyna sie
od sekgji (3), do ktérej woda w sposob nieuporzadkowany dostarczana jest rura
zza pompy (1) poprzez cylindryczny wlot wykonany z perforowanej blachy (2).
Nastepnie przechodzi przez ustawione w poprzek przeptywu sekcje ustalaja-
ce (4). Pierwsza z nich o konstrukeji plastra miodu zgrubnie ukierunkowuje
ruch czasteczek pltynu. Kolejne sekcje wykonane sa z blachy z gesto nawier-
conymi otworami. Za sekcja ustalaczy znajduje sie dysza zbiezna zmieniajaca
szeroko$¢ pola przekroju kanatu z 5080 mm do szerokosci sekcji pomiarowej (5).
Dlugosé tej sekcji (7) wynosi 1830 mm. Na wejéciu do sekcji pomiarowej uzy-
skany przeplyw jest laminarny i utrzymuje ten stan na catej dtugosci tej sekcji.
Ostatnia sekcja kanalu przeptywowego jest sekcja z dwoma pionowymi kanata-
mi o przekroju kotowym (9), w ktérych to nastepuje rozproszenie strumienia
przeptywu na dwa mniejsze strumienie, a nastepnie skierowanie do rurocia-
gu powrotnego (10), ktéry podaje czynnik roboczy na pompe. W ten sposéb
nastepuje zamkniecie obiegu. Tunel ponadto wyposazony jest w suport (8)
zapewniajacy ruch badanego modelu w trzech ptaszczyznach, a takze instala-
cje doprowadzajaca barwniki do modelu (6) umozliwiajaca wykonanie badan
wizualizacyjnych oplywu badanego obiektu, a takze system filtrujacy (11).

FLOW VISUALIZATION WATER TUNNEL
Model 2436 (Test Section 24'x36'x72’)

Key: 1. Pump
2. Porforated inlet
live m

Rys. 1. Tunel wodny RHRC 2436

Pomiaréw sit i momentéw aerodynamicznych dokonano z uzyciem piecio-
sktadnikowej wagi tensometrycznej [5]. Mierzy ona wartosci sil ortogonalnych
do osi wzdluznej wagi oraz momentéw wzgledem trzech osi wagi. Waga za-
mocowana jest nieruchomo wzgledem modelu i przemieszcza sie razem z nim
w przestrzeni pomiarowej tunelu. Ruch modelu zapewnia suport. Pozwala on
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na przemieszczenia katowe modelu w trzech plaszczyznach w okreslonym za-
kresie polozen katowych [5]. Oprogramowanie sterujace praca urzadzenia po-
zwala na rejestrowanie zmian warto$ci sit i momentéw aerodynamicznych pod-
czas przemieszczen katowych modelu, co daje mozliwosé prowadzenia pomia-
réw dynamiki lotu badanych obiektéw [11]-[15].

Naped pochylajgc
ReCiROchVIRiaeY \ | Naped przechylajacy
Naped odchylajacy : '

Ramig mechanizmu
pochylajacego

Mechanizm przechylajgcy
Dodatkowe ramig zwigkszajace
zakres kata pochylenia

Model w potozeniu*a = 60°

Rys. 2. Konstrukcja suportu modelu (na podstawie RHRC, 2010)

Znajac parametry lotu rzeczywistej konstrukcji [6], dobrano kryteria po-
dobienstwa opisujace predkosé postepowa lotu (liczba Reynoldsa), predkosci
katowe manewrdéw i ruchéw wykonywanych przez mikrosamolot pod wplywem
podmuchéw wiatru (liczba Strouhala) oraz prace zespolu napedowego

:Vca k:w_ca quﬁ_f

Re=— v Ty

(2.1)

Badania przeprowadzono dla dwéch liczb Re (28000, 50000). Dla obu tych
liczb wyznaczone wartosci liczb Strouhala wyniosty odpowiednio (2,52, 1,37).
W tabeli 1 zebrane sa wartosci czestotliwosci zredukowanych, dla ktérych prze-
prowadzone byly pomiary dynamiczne.

3. Identyfikacja

W klasycznym ujeciu dynamiki lotu zazwyczaj przyjmuje sie quasi-
stacjonarny model aerodynamiki [1], [2], [4], [8], [18], [19]. Niestacjonarny mo-
del aerodynamiki stosowany byl gléwnie w analizie zagadnien aeroelastycznych
[21]. Analizujac wyniki pomiaréw parametréw automatycznie sterowanego lotu



IDENTYFIKACJA POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH BSL... 41

Tabela 1. Wartosci czestotliwosci zredukowanych ruchu

w* k
[rad/s] | Re = 50000 | Re = 28000
0,0087 0,0054 0,0099
0,0131 0,0081 0,0148
0,0174 0,0108 0,0197
0,0218 0,0134 0,0247
0,0262 0,0161 0,0296

mikrosamolotu, mozna stwierdzi¢, ze klasyczny quasi-stacjonarny model aero-
dynamiki nie zawsze moze by¢ zastosowany. Dlatego tez jednym z kluczowych
probleméw rozwoju mikrosamolotéw jest opracowanie wiarygodnego modelu
aerodynamiki. W kazdej fazie lotu dynamika ruchu i aerodynamika wzajem-
nie na siebie wplywaja. Stanowi to istotne utrudnienie opisu matematycznego
tych proceséw. Nalezy przy tym wzia¢ pod uwage fakt, ze historia ruchu jest
okreélona poprzez rozwiazanie dynamicznych réwnan ruchu. Sity i momenty
aerodynamicznych dzialajace na statek powietrzny zaleza w zlozony sposob
od jego ksztaltu, katéw natarcia i slizgu i ich pochodnych wzgledem czasu,
predkosci i przyspieszen katowych, liczby Reynoldsa, katéw wychylenia po-
wierzchni sterowych i innych parametréw lotu. Jedna z metod opisu dynamiki
lotu i wyznaczania pochodnych aerodynamicznych mikrosamolotu jest teoria
funkcji wskaznikowej [22]. Metoda ta wykorzystywana byla szeroko do opisu
dynamiki lotu wysokomanewrowych samolotéw bojowych (m.in. F-16XL [13]),
niemniej jednak jest mozliwa do wykorzystania takze w przypadku badan dy-
namiki lotu mikrosamolotéw [7].

Teoria funkcji wskaznikowej podaje ogélna zaleznos¢ (3.1), wedlug kté-
rej wartos¢ wspoélczynnika aerodynamicznego (C,) w danej chwili czasu jest
réwna sumie wartosci tego samego wspoélczynnika zmierzona w warunkach
oplywu ustalonego (C,(0)) oraz funkcji wskaznikowych bedacych odpowiedzia-
mi wspotczynnika aerodynamicznego na skokowe wartosci zmian parametréw

Cag (t)

t

Ca=Cal0) + [ Cug, (¢~ 76" 6 (7) drt
0

t
z v d
+ VO/C% (t = 7,6) 6ol dr
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gdzie
Ca = [CZ?Cy7cm7 CTHCI]T gl - [au/Bafy]T 52 - [p7Q7T]T
oC, _ aC,
Ca§1 (00) = Cagl = 8—51 01152 (00) = Ca§2 = 8—52
Funkcje wskaznikowe, opisa¢ mozna ogdlng zaleznoscia
Cagj (t - T, f‘r) = Cagj (OO, é-‘r) - Fa,gj (t - T, 67') (32)

gdzie C’aéj (00, &r) oznacza zmiane wartosci C, wraz z parametrem £ przy nie-
zmiennych pozostalych parametrach, z kolei Fagj (t —7,&;) jest funkcja niedo-
boru, ktéra osiaga wartosé 0 dla (t —7) — oo.

Przy zalozeniu, ze wspotczynnik C, jest liniowo zalezny od predkosci kato-
wych &y oraz rozwijajac réwnanie (3.2) w szereg Taylora wokét punktu £ = 0
otrzymamy réwnanie postaci

Ca = Ca(o) + Ca§ (OO, ?51(7—)7 0)51 + iCaQ (OO, 51(7—)7 0)52“‘

Vv
L d (3.3)
[ Fag (6= 6.0 1 (7) dr
0
Jako funkcje niedoboru przyjmuje si¢ zaleznosé (3.4);, ktéra ma postaé
F(t,a,B,7) = h(t, o, B,7)ala, 3,7) h(t,a,8,7) = e PP (3.4)

Wprowadzajac pochodng oraz transformate Laplace’a funkcji niedoboru, uzy-
skamy (3.7)

t
nr) = [ ale)e " ) ar

0
i(r) = di[ [atee @ Sy ar| = (35)
0

= [ (b)ale)e L (1) dr + a6 = (~bohn(r) + ol
0

oraz

1(s)s + bon(s) = ali(s)s (3.6)
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czyli
a&i(s)s
n(s) =
s+ by
Na podstawie réwnania (3.1), przy jednoczesnym zalozeniu, ze odchylenia
wspotrzednych stanu od warunkéw ustalonych sa niewielkie, ogdlna zaleznosé
wspotczynnikéw aerodynamicznych przyjmie postaé

(3.7)

Ca(t) = Cag, (00)61(t) + éc% (00)&2(t) —n(t) (3.8)

Poniewaz dane eksperymentalne wykorzystane do identyfikacji pochodnych
eksperymentalnych uzyskane zostalty dla ruchu oscylacyjnego z jednym stop-
niem swobody, mozna przyjaé, ze £ = él, co oznacza & = q, ﬂ = r oraz
Y=

Podstawiajac powyzsze do réwnania (3.8), otrzymamy

Calt) = Cig, (0061 (1) + - Cig, (001 () — (1) (3.9
Transformata Laplace’a réwnania (3.9) ma postaé
l
Ca(s) = [Cag, () = n(s) + e, (00)s &1 (5) (3.10)

Podstawiajac do réwnania (3.10) transformate Laplace’a funkcji niedoboru
(3.7), otrzymamy

l
s isbo + 77 Clag, (OO)S} §1(s) (3.11)

Ca(s) = [Cag, (00) -
Nastepnie przeksztatcajac

Cu(s)(s+by) = [ic% (00)s2+ (c% (00) — a-+boClag, (oo))s—i—boCaEl (oo)]gl(s)

%
(3.12)
otrzymamy ostateczna postaé¢ transmitancji modelu
C As? + Bs+C
o(3) _ As"+ Bs+ (3.13)
61(8) S+ bo
Nieznane parametry Cq,, (c0), Cae, (00), a i by wyznaczane sa na podstawie
wspotczynnikdéw powyzszej transmitancji zgodnie z zaleznosciami
l l
A= VC%? (00) B =Cq, (0) —a+ boVC'%Q (00) (3.14)

C = byCly, (0)
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Wyniki identyfikacji pochodnych badanego mikrosamolotu przedstawione
zostaly w znacznej cze$ci w publikacji [7]. Przeanalizowano przebieg map po-
chodnych aerodynamicznych oraz zachowanie zaréwno modelu w przestrzeni
pomiarowej tunelu wodnego, jak i rzeczywistego obiektu podczas lotow. Ba-
dania w tunelu wodnym oraz wyniki identyfikacji wykazaly bardzo dobra sta-
tecznos¢ podtuzng mikrosamolotu. Badania w locie potwierdzaja bardzo dobra
statecznos¢ mikrosamolotu ,,Pszczota” w kanale podtuznym. Wyniki badan
antysymetrycznych charakterystyk i pochodnych aerodynamicznych wykaza-
ty, iz w pewnych przedziatach katéw natarcia i élizgu oraz dla pewnego zakresu
predkosci katowych pojawiaja sie obszary niestatecznosci.
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Rys. 3. Pochodne aerodynamiczne dC), /dS i dCy,/dr dla Re = 28000, oo = 30°

z widocznymi obszarami niestatecznosci kierunkowej

czestotlwosc

Zjawisko niegasnacych, oscylacyjnych ruchéw przechylania samolotu zna-
ne jest w literaturze jako wing rock [3], [9], [10], [17]. Ruchom tym towarzy-
szg oscylacje w plaszczyznie odchylenia. Analizujac przedzialy zmian stacjo-
narnych, antysymetrycznych charakterystyk aerodynamicznych mikrosamolo-
tu ,,Pszczola” w funkcji kata natarcia i slizgu, mozna zauwazy¢ przedzialty
wystepowania niestacjonarnosci. Pojawienie sie oscylacji modelu zauwazone
zostaly podczas podobnych do wing rock’a oscylacji zostaly zauwazone pod-
czas badan modelu w tunelu wodnym. Charakter tych drgan oraz podat-
no$¢ wagi tensometrycznej spowodowaty koniecznos¢ ograniczenia cyklu badan
w tej plaszczyznie ruchu, z obawy przed uszkodzeniem urzadzenia pomiarowe-
go (podobne zjawisko zaobserwowano takze podczas niestacjonarnych badan
w aerodynamicznych tunelach NASA, np. [14]). Poréwnujac wyniki identy-
fikacji antysymetrycznych pochodnych aerodynamicznych z danymi literatu-
rowymi, mozna zauwazy¢, ze zjawiska znane z aerodynamiki duzych katéw
natarcia samolotéw zalogowych wystepuja takze w przypadku aerodynami-
ki matych liczb Reynoldsa. Po przekroczeniu pewnego kata natarcia, zazwy-
czaj zblizonego co do wartosci do alphay,, nastepuje zmiana znaku pochod-
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nej funkcji 0C, /08 = f(a) (lub 9C;/08 = f(«a)) wzgledem kata natarcia,
tj. 82Cn(l) /0B0a, co interpretowaé nalezy jako pojawienie sie niestateczno-
Sci dynamicznej. Zmiana znaku tych pochodnych oznacza, ze w przedziale
zmian kata natarcia z ujemna wartoscia drugiej pochodnej, moment odchyla-
jacy (przechylajacy), zamiast wywolywaé ruch przeciwstawny do przemiesz-
czen katowych, bedzie powodowaé ich zwiekszenie, co oznacza pojawienie sie
niestatecznosci dynamicznej.

025

005 + 1 ——k0,0054

$ 0,00 2 ==k 0,0081
s 0

3 005 3——k0,0108

4=——k0,0134

H =k 0,0161

Rys. 4. Przebieg zmian pochodnych dC,,/df dla pomiaréw dynamicznych przy
Re = 28000 z pracujacym uktadem napedowym

1 =——k0,0054
0 2 ==k 0,0081
3 k0,0108
4 =k 0,0134
5 =k 0,0161

Rys. 5. Przebieg zmian pochodnych dC,,/df dla pomiaréw dynamicznych przy
Re = 28000 z uktadem napedowym wylaczonym z pracy

Wykresy 4 i 5 przedstawiaja wyniki identyfikacji pochodnych dC,,/dS
w funkcji kata natarcia o. Pochodne te zostaly zidentyfikowane na podstawie
pomiaréw w tunelu wodnym z wykorzystaniem funkcji wskaznikowej. Iden-
tyfikacje przeprowadzono dla réznych wartosci katéw natarcia oraz czesto-
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tliwodci zredukowanych. Wyraznie widoczna jest zmiana przebiegéw funkcji
0C1 /0 = f(a) i przedzialy przejécia w obszary utraty statecznosci dyna-
micznej. Charakter zmian funkcji 0C;/08 = f(«) zalezy od wartosci zreduko-
wanej czestosci k. Pojawienie sie oscylacji typu wing rock obserwowano w trak-
cie badan w locie mikrosamolotu ,,Pszczota”. Sa to oscylacje o okresie rzedu
0,5 sekundy i amplitudzie do 20 stopni. Nie powoduja one groznych dla lotu
mikrosamolotu konsekwencji, moga natomiast powodowaé znieksztatcenia re-
jestrowanych przez zainstalowane na poktadzie kamery obrazéw. Dlatego tez
wydaje sie koniecznym opracowanie uktadu aktywnej stabilizacji tych ruchéw.

4. Podsumowanie

Wykorzystujac teorie funkceji wskaznikowej, mozliwe jest doktadne okresle-
nie modelu dynamiki lotu badanych obiektéw. Wyniki identyfikacji wykorzy-
sta¢ mozna zaréwno do zmian konstrukcyjnych mikrosamolotow, jezeli badany
obiekt znajduje sie na etapie konstruowania, badz tez jako dane do uktadu ste-
rowania i stabilizacji lotu realizowanego przez rzeczywisty obiekt. Znajomosé
obszaréw niestatecznosci mikrosamolotu pozwoli na unikniecie warunkéw nie-
bezpiecznych dla kontynuowania lotu, a w razie wystapienia takich warun-
kéw powinno da¢ mozliwo$é zadziatania autopilotowi w sposéb umozliwiajacy
kontynuowania lotu, ktére nie byto by mozliwe do wykonania przez operatora
naziemnego.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéow na nauke w latach 2008-2010 jako pro-
jekt ,Autonomiczny, zintegrowany system rozpoznawczy wykorzystujgcy autonomiczne

platformy klasy mikro” Nr 0059/R/T00/2008/06.
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Aerodynamic derivatives identification of UAV from experimental data

Abstract

Unmanned Aerial Vehicles should be able to perform the autonomous flight. To
make it possible, it is essential to elaborate accurate control algorithms for autopilots.
UAVS’ personnel should not be absorbed into activities related to flight stability but
should focused on recognition tasks, while the UAV should autonomously fly along
planned flight route. To achieve that autonomys, it is required to create a mathematical
model of aircraft aerodynamics and flight dynamics. One of the methods to achieve
those goals is identification of aerodynamic derivatives from tunnel test data. The
paper contains aerodynamic derivatives of UAV identified wit use of Indicial Function.
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W pracy opisano zagadnienia modelowania i analizy zjawisk wirnika ze-
spotu napedowego przeznaczonego do bezzalogowego samolotu w ukta-
dzie polaczonych skrzydel MOSUPS. Samolot ten jest wyposazony
opcjonalnie w otunelowany naped pchajacy. Glowna motywacja podje-
cia pracy bylo wnikliwe poznanie warunkow pracy zespotu napedowego
i wlasnosci dynamicznych wirnika dla przeprowadzenia wladciwej oce-
ny ich wplywu na bezpieczenstwo eksploatacji samolotu. Celem anali-
zy bylto wyznaczenie predkosci krytycznych tego wirnika ze wzgledu na
mozliwo$¢ wzbudzania sie drgan. Ze wzgledu na skomplikowana geome-
trig do obliczen wykorzystano Metode Elementéw Skonczonych. W pra-
cy wyznaczono czestotliwodci (i obroty) krytyczne wirnika podpartego
podatnie w tozyskach oraz postaci niestatecznosci precesyjnych. Przed-
stawiono wykresy Campbella i SAFE. Biorac pod uwage ruch obrotowy
wirnika, uwzgledniono wplyw efektow giroskopowych na czestosci drgan
wlasnych. Uktady giroskopowe (przy braku thumienia wewnetrznego i ze-
wnetrznego) sa ukladami zachowawczymi (brak rozpraszania energii).

1. Wstep

Czeste przypadki uszkodzen zespotéw wirujacych pojawiajace sie w przy-
padku urzadzen prototypowych sklonily autoréw niniejszego artykulu do
podjecia tego tematu. Na etapie projektu istotne jest wyznaczenie krytycz-
nych predkosci drgan. Przedmiotem rozwazan niniejszego artykutu jest zatem
analiza drgan napedu otunelowanego do prototypowego samolotu o nazwie
MOSUPS (rys. 1) [1]-[3]. Samolot powstaje w konsorcjum, ktére tworza: Po-
litechnika Warszawska, Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, MSP Marcin
Szender oraz Instytut Lotnictwa. Samolot ten ma innowacyjny uktad potaczo-
nych skrzydetl, ktory minimalizuje opér indukowany takiego ptatowca. Pro-
jekt jest finansowany przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju w ramach
PBS1/A6/14/2012.
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Rys. 1. Samolot w ukladzie polaczonych skrzydel MOSUPS (projekt wirtualny za
zgoda MSP)

Glownym zaltozeniem konstrukcyjnym programu bylo sprawdzenie wenty-
latora z kompozytowym wirnikiem pieciotopatowym wspoélpracujacym z silni-
kiem Rotomax 1.6 o mocy 3kW (rys. 2) [4]. W prezentowanej pracy analizo-
wany jest wplyw predkosci obrotowej na drgania wtasne konstrukcji. Przed-
stawiono zjawiska wystepujace w przypadku wirujacych konstrukeji, takie jak
efekt giroskopowy oraz precesja.

Rys. 2. Naped otunelowany oraz szczegoélty budowy wirnika

Omoéwiono warunki wymagane do wystapienia zjawiska rezonansu.
W praktyce inzynierskiej pojawienie sie rezonansu przewidywane jest na pod-
stawie wykresow Campbella. W badanej konstrukeji wentylatora sprawdzono,
czy nie wystepuje niebezpieczenstwo wzbudzenia drgan o charakterze rezonan-
sowym od wymuszenia pulsacja przeptywu w obrebie pierécienia. Oszacowano
predkosci krytyczne, przy ktérych uktad mégtby drgaé¢ z duzymi amplituda-
mi. Ponadto, w celu potwierdzenia lub wykluczenia prawdopodobnych warun-
kéw rezonansu, postuzono sie metodologia SAFE. Obliczenia poprzedzity testy
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ruchowe stanowiska badawczego przedstawionego na rys. 3 oraz opracowanie
programu komputerowego w $rodowisku LabVIEW sluzacego do sterowania
silnikiem, ktérego panel operatora pokazano na rys. 4.

Rys. 3. Stanowiska badawcze przeznaczone do badan tunelowych
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Rys. 4. Panel operatora programu do sterowania silnikiem

2. Analiza modalna wirujacych konstrukcji

Badanie dynamiki maszyn wirnikowych obejmuje wyznaczanie oscylacyj-
nego zachowania elementow wirujacych. W urzadzeniach takich jak silniki lot-
nicze, pompy odsrodkowe czy turbiny wystepuja charakterystyczne zjawiska
zwiazane z bezwladnoécia, ktore powinny by¢ uwzgledniane w celu zminimali-
zowania prawdopodobienstwa wystapienia awarii juz na etapie projektu. Aby
doktadnie przewidzie¢ zachowanie maszyny wirujacej z wysokimi predkoscia-
mi obrotowymi, rzedu tysiecy obrotéw na minute, w analizach musza by¢
uwzgledniane efekty bezwladnosciowe [5]. Waznym zagadnieniem dotyczacym
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bezwladnosci jest moment giroskopowy wynikajacy z precesji ruchu wiruja-
cego i jednocze$nie drgajacego wirnika. To znaczy, ze im predkosé¢ obrotowa
jest wyzsza, tym moment giroskopowy dziatajacy na konstrukcje nabiera co-
raz wiekszego znaczenia. Nie uwzglednienie tego efektu w czasie projektowania
moze skutkowaé¢ uszkodzeniem tozysk lub podparé. Jednoczesnie uwzglednie-
nie ttumienia w znacznym stopniu wynikajacego ze sztywnosci tozysk i podat-
nosci podparé oraz wilasciwy dobdr tego parametru moze mieé¢ duzy wplyw
na stateczno$é uktadu drgajacego. Ogdlny model wirnika maszyny rotacyjne;
przedstawiono na rys. 5. Maszyna jest podparta w sposob sprezysty o réznych
sztywnosciach w zaleznosci od kierunku.

Typowy wirnik wraz
z sytemem tozyskowania

L3
m
u = ugigcie dynamiczne

& = niewspétosiowos¢ wirnika
stabilny przy duiych predkosciachgdyu-> §

Rys. 5. Ogdélny model maszyny wirnikowej

W nieruchomym ukladzie odniesienia mamy do rozwiazania nastepujace
réwnanie [6]

Mi+ (C+G)u+ (K+Bu=f (2.1)

gdzie: M — macierz masowa, C — macierz ttumienia, K — macierz sztywnosci,
G — macierz ttumienia zyroskopowego, B — macierz tlumienia wynikajaca od
obrotu.
Réwnanie dynamiczne w obracajacym sie ukladzie odniesienia ma postaé
[6]
M, + (C + Ccor)'ur + (K - Kspin)ur =F (2-2)

gdzie: C., — macierz Coriolisa.

Gdy konstrukcja wiruje wokot osi z i dodatkowo wprowadzi sie ja w obrét
wokot osi prostopadtej do osi z, to pojawi sie moment reakcji, ktéry nazywany
jest momentem giroskopowym. Powoduje on dodatkowy ruch zwany precesyj-
nym. Precesja jest zjawiskiem zmiany kierunku osi obrotu z obracajacego sie
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ciata. O$ obrotu z sama obraca sie¢ wowczas wokol pewnego kierunku w prze-
strzeni, zakreslajac powierzchnie boczng stozka. Tym samym, gdy wirujaca
konstrukcja drga z dana czestotliwoscia, punkty nalezace do osi obrotu z po-
ruszaja sie po trajektoriach eliptycznych, a w szczegbdlnym przypadku po ko-
towych orbitach. W zaleznoéci od tego, czy zmiana kierunku osi obrotu z jest
zgodna, czy przeciwna do obrotéw konstrukcji méwi sie odpowiednio o pre-
cesji wspotbieznej (dodatniej) i przeciwbieznej (ujemnej), rys. 6. W ogélnym
przypadku stanu ustalonego drgan, trajektoria punktéw umiejscowionych na
osi obrotu nazywana orbita ma ksztalt elipsy. Gdy stosowane jest symetryczne
lozyskowanie, punkty te z kolei zataczaja okregi [7], [8]. Wynika to z precesji.

4 o)
@ xch wirowy
X

Rys. 6. Precesja towarzyszaca obrotom watu

\
3

A

Eliptyczna orbita wirowania

Na czestotliwoéci drgan wlasnych wirnika wptywa zaréwno masa, jak i mo-
ment bezwladnosci wzgledem jego érednicy. Zmiana masy ma wiekszy wpltyw
na czestotliwosci drgan wlasnych postaci osiowych i skretnych, podczas gdy
zmiana momentu bezwladnoéci znacznie wpltywa na czestotliwosci postaci gie-
tych. Postacie podatne na moment bezwladnosci (np. postaci o ksztalcie stoz-
ka) sa bardzo wrazliwe na zmiane predkosci obrotowej. Ponadto, zakladajac,
ze wlasciwosci tozyskowania wirnika sa niezmienne, wtedy czestotliwosci drgan
wtasnych postaci o precesji przeciwbieznej zazwyczaj beda maleé wraz ze wzro-
stem predkosci obrotowej konstrukeji, natomiast czestotliwos$ci odpowiadajace
postaciom o precesji wspotbieznej przewaznie beda rosnaé.

3. Warunki rezonansu

W celu okreslenia dynamiki maszyny wirujacej nalezy obliczy¢ czestotliwo-
Sci i towarzyszace im postaci drgan wtasnych. W wypadku obiektéow osiowo-
lub cyklicznie symetrycznych, takich jak na przyktad tarcze topatkowe tur-
bin, postaci drgan osiowych i stycznych mozna scharakteryzowac¢ przy pomocy
$rednic (rys. 7) i okregéw weztowych.
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Rys. 7. Przyklady srednic weztowych

Maksymalna liczba $rednic wezlowych tarczy z parzysta liczba topatek
wynosi polowe tej liczby (liczba lopatek)/2. Dla nieparzystej liczby lopatek,
liczba érednic wezlowych bedzie wynosita (liczba topatek-1)/2. Postaé drgan
wtasnych wirnika przy danej predkosci obrotowej N mozna wyrazi¢ rownaniem
[7], 18]

ym/(0,t) = =Y, cos(wpt + mb) (3.1)

gdzie: wy, — czestotliwosé drgan wlasnych [Hz], m — numer $rednicy wezlowe;.
Obracajace sie elementy maszyn wirnikowych, ktore pracuja w stanie usta-
lonym, podlegaja wzbudzeniom o charakterze harmonicznym. Podstawowym
zrodlem takiego rodzaju wymuszenia jest niewywazenie, ktore jest zsynchro-
nizowane z obrotami, tzn. oddziatuje z ta sama czestotliwoscig co obroty. Do-
datkowym wymuszeniem jest wystapienie zmiennych sil obwodowych dziala-
jacych na lopatki, wynikajacych z zaburzonego przeptywu powietrza. Te sity
zalezg od pozycji lopatki w stosunku do przeszkéd zaklécajacych przeplyw.
Wymuszenia te moga zostaé roztozone na sktadowe harmoniczne

fn(0,t) = F, sin[n(wt + 6)] (3.2)

gdzie: n — numer harmonicznej, F;,, — amplituda n-tej harmonicznej, w —
czestotliwo$é wymuszenia [Hz|, 6 — kat przesuniecia fazowego, t — czas [s].

Wynika z tego, ze do zdefiniowania postaci drgan wtasnych potrzebne sa
trzy parametry: czestotliwo$¢ drgan wlasnych w,, [Hz], liczba $rednic wezto-
wych m oraz predko$¢ obrotowa wirnika N [obr/min].

Czestotliwosé (okresowos$¢) wymuszenia harmonicznego w zalezy od pred-
kosci obrotowej turbiny i liczby zaburzen po obwodzie (np. liczby dysz). Mozna
ja wyrazi¢ wzorem
~ MN
“T 760

gdzie: w — czestotliwo$¢é wymuszenia [Hz], M — liczba wymuszen (zaburzen)
po obwodzie, N — predkosé¢ obrotowa [obr/min].

(3.3)
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Zmajomosé czestotliwosci i postaci drgan konstrukeji oraz przebiegu funk-
¢ji wymuszenia jest konieczna do okreslenia warunkéw rezonansu. Glownym
zrodlem wymuszenia w maszynach wirnikowych sa przeszkody znajdujace sie
w obszarze przeptywu. Okresowos$¢ tego wymuszenia uzalezniona jest od ich
liczby oraz od predkosci obrotowej maszyny. Profil wymuszenia natomiast wy-
nika tylko z liczby tych przeszkéd po obwodzie. Zatem do pojawienia sie zja-
wiska rezonansu wymagane jest, aby praca wymuszen dzialajacych na wirnik
byta dodatnia [7]

1
W= [ Fdx (3.4)
[

Postugujac sie wzorami (3.1), (3.2) i (3.4), mozemy powiedzieé, ze praca wy-
konana przez n-ta sktadowa harmoniczna wymuszenia na postaciach drgan
o m $rednicach weztowych w okresie jednego obrotu wirnika moze by¢ wyra-
zona poprzez

2 T
0 N

W= / / 1al0,1) 5 (0,) 5 dt (3.5)

0 0
Stad
TwNF,Y,, jesli n=m A wp, =nw
= . (3.6)
0 jesli  n#Em A wy #nw

Zatem, aby wystapil rezonans okresowosé¢ sity wymuszajacej, musi by¢ réwna
czestotliwodei drgan wlasnych konstrukeji (w,, = nw) oraz profil silty wymu-
szajacej musi by¢ taki sam, jak posta¢ powiazanych z nig drgan (m = n).
Odpowiada to sytuacji, gdzie pojawia sie maksymalna dynamiczna odpowiedz
uktadu na sile wymuszajaca przy minimalnym rozpraszaniu energii dostarcza-
nej do uktadu. W przypadku, gdy w,, # nw i m # n, to wykonana praca
bedzie zerowa. Czyli, jedli oba warunki nie beda jednocze$nie spelnione, to
zjawisko rezonansu nie wystapi.

4. Wykres Campbella

Przy pewnej predkosci obrotowej wirnik maszyny moze zachowywaé sie
niestatecznie, co objawia sie naglym zwiekszeniem drgan. Po zwigkszeniu pred-
kosci niestabilnos¢ wirnika zanika i pojawia sie dopiero po osiagnieciu nastep-
nej charakterystycznej predkosci obrotowej. Predkosci te nazwano predkoscia-
mi krytycznymi. Wirnik zatem moze parokrotnie przechodzi¢ przez kolejne
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predkosci krytyczne. Predko$é krytyczna jest predkoscia obrotows konstruk-
cji, ktora odpowiada jej czestotliwosci rezonansowej, tzn. gdy czestotliwo$é
drgan wlasnych pokrywa sie z czestotliwoscig wymuszenia wirujacego obiek-
tu. Potencjalne niebezpieczne predkosci krytyczne mozna wyznaczyé, stosujac
tzw. wykresy Campbella. Predkosci krytyczne to predkoéci obrotowe wirnika,
przy ktorych amplitudy drgan oraz zwiazane z tym naprezenia sa najwieksze.
Zjawisko osiagania maksimum amplitudy drgan przy predkosciach krytycz-
nych jest podobne do zjawiska rezonansu, przy ktérym czestotliwo$é sity jest
rowna czestotliwoéci drgan wlasnych uktadu. Wykres Campbella stuzy po-
réwnaniu czestotliwosci drgan wlasnych konstrukceji i czestotliwosci sit wymu-
szajacych [8]. Przebiegi tych parametréw przedstawia sie¢ w funkeji predkosci
obrotowej, tak jak jest to pokazane na przykladowym wykresie z rysunku 8.

CAMPBELL DIAGRAM
BW stable JAN 0 o]
FW stable 0&)0&02
BW stable | ; : g PLOT .
FW stable |dentyfika|:|='st=bllnoscl
B postaci drgar
BW stable 2136
1708.8 | :rl.gstotliwgsc drg.an:?sn.ych
czgstotliwoéé drgan wlasnych a preces)l przeciwblezne]
w dla precesji wspétbieinej
)
- 1281.6
>
Q
5 czgstotliwosé wymuszen
§~ 854.4 =y
- R
[
421.2
7=
s
0 1 (x10%%1)
0 6999.994
y 499.997
Spin velocl )
potencjalne predkosci krytyczne
Nelson Rotor on Symmetric Bearings

Rys. 8. Przykladowy wykres Campbella dla wirnika turbiny

Punkty, w ktérych czestotliwodci drgan i sit sg sobie réwne, identyfikuje sie
jako warunki prawdopodobnego rezonansu, a odpowiadajace im predkosci ob-
rotowe jako prawdopodobne predkosci krytyczne. Na wykresie odpowiada to
miejscom przecieé¢ przebiegdw tych czestotliwosci. Wykres Campbella tworzo-
ny w programie ANSYS w module stuzacym do symulacji maszyn wirnikowych
(Rotor Dynamics) obrazuje zmiane czestotliwosci drgan wlasnych w funkcji
predkosci obrotowej wirnika. Wykres Campbella pozwala okresli¢ predkosci
krytyczne poprzez przeciecie prostej (okreslonej jako n razy predkosé obroto-
wa) z krzywymi okreslajacymi postacie drgan wlasnych. Wykres taki zawiera
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takze opisy informujace o stabilnosci procesu drgan i kierunek precesji dla kaz-
dej z postaci. Brak stabilnosci uktadu drgajacego prowadzi zazwyczaj do jego
zniszczenia. Najczesciej powodu niestabilnosci nalezy doszukiwaé sie w nie-
odpowiednich wlasciwosciach tozysk (ich niesymetrycznosci), nieodpowiednim
ttumieniu, kontakcie miedzy wirujacymi i nieruchomymi czesciami.

5. Wykres SAFE

Z przykladowego wykresu Campbella (rys. 7) wida¢, ze w przypadku wir-
nikéw z duza liczba topatek mozna zidentyfikowaé wiele punktow prawdopo-
dobnego rezonansu. Z do$wiadczenia jednak wiadomo, ze tylko w niektorych
z nich dojdzie do krytycznej odpowiedzi konstrukcji, znaczacej ze wzgledu na
wytrzymalosé. Dlatego pojawia sie potrzeba ,jodsiania” niegroznych przypad-
kéw i uzasadnienia, dlaczego te punkty sa nieistotne w dalszych rozwazaniach.
Wykres Campbella jest w istocie tylko jednym z rzutéw tréjwymiarowej repre-
zentacji wzoréw (3.1) i (3.3), a tym samym powierzchni charakteryzujacych
odpowiednio drgania wtasne konstrukcji i wymuszenia dzialajace na nig. Drugi
rzut nazywany jest wykresem SAFE (Singh’s Advanced Frequency Fvaluation)
(rys. 9) i wnosi do analizy brakujacy wymiar postaci drgan i sil.

A Plaszczyzna /™S

Y "y Campbella Plaszczyzna

SAFE

Czestotliwosé [Hz]

Rys. 9. Graficzna reprezentacja warunkéw rezonansu. Wystepuje on w miejscach
przeciecia powierzchni odpowiadajacych charakterystyce drgan wlasnych konstrukeji
oraz wymuszen dzialajacych na nig
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W przypadku wystapienia wymuszenia o czestosci zblizonej do czestosci
drgan wtasnych istnieje realna grozba zniszczenia konstrukcji przez drgania
o charakterze rezonansowym. Okresowe wzbudzenie np. przeptywowe wynika-
jace z pulsacji ciSnienia przy mijaniu przez krawedz topatki przeszkdéd znaj-
dujacych sie w pierScieniu (np. wspornikéw) moze wzbudzaé¢ drgania lopatek
o postaciach zgodnych z postaciami drgan wlasnych.

Idea wykresu SAFE bazuje na dopasowaniu czestotliwosci i postaci drgan
wtasnych z czestotliwodciami wymuszen i odpowiadajacych im postaci. Pozwa-
la to uzupetnié¢ informacje uzyskane z wykresu Campbella o dodatkowe dane
potrzebne do okreslenia warunkéw rezonansu reprezentowanych wzorem (3.6).
W istocie, tak jak to zostalo pokazane na rys. 8, wykres SAFE jest niczym
innym, jak jednym z rzutéw przestrzennego zobrazowania powierzchni charak-
teryzujacej drgania wtasne i wymuszenia uzupelnieniem wykresu Campbella
o dodatkowy wymiar postaci wlasnych i wymuszen. W publikacjach [10]-[12]
zostalo pokazane, ze wykresy SAFE sg z powodzeniem wykorzystywane do
analizy drgan tarcz topatkowych turbin i do oceny niezawodnosci. Narzedzie
to moze byé¢ uzywane przy analizie jakiegokolwiek wirujacego, symetrycznego
ukladu (np. sprezarek osiowych, turbin gazowych, pomp, wentylatoréw czy
wiatrakéw), gdzie czestotliwo$é wymuszenia jest funkcja predkosci obrotowej
uktadu [6]. Na tej podstawie zdecydowano sie sprébowaé zaadoptowaé metode
SAFE takze do rozwiazania problemu postawionego w niniejszej pracy.

6. Obliczenia dynamiczne wentylator wirnika samolotu MOSUPS

Obliczenia uwzgledniaja skomplikowany ksztalt geometryczny wirnika.
Do obliczen zastosowano Metode Elementéw Skonczonych zaimplementowa-
na w srodowisku obliczeniowym ANSYS. Postuzono si¢ modutem Rotor Dy-
namics wchodzacym w sktad systemu. W obliczeniach uwzgledniono wptyw
efektéw giroskopowych na czestosci drgan wlasnych. Bezposrednim celem by-
o sprawdzenie, czy w zakresie predkosci obrotowej do 8000 RPM wirnik moz-
na bezpiecznie uzytkowa¢. Model obliczeniowy sktadal sie z pieciotopatowego
wirnika, walu napedowego i gondoli z silnikiem (rys. 10).

Model numeryczny sktada sie z 6984 elementow oraz 6134 wezléw i zo-
stal zbudowany z wykorzystaniem elementéw typu Shell 181, Pipe288 oraz
Combine214. Pigciotopatowy wirnik (rys. 11) uwzglednia warstwowa budowe
kompozytu, z jakiego zostal wytworzony (rys. 2).

W wyniku obliczen wygenerowane zostaly trajektorie ruchu srodkéw ciez-
kosci przekrojéw walu (tzw. orbity), rys. 12. Pozwalaja one okresla¢, przy
jakich obrotach mozemy spodziewaé sie potencjalnych przytaré¢ pomiedzy wir-
nikiem a pierscieniem dyszy napedu otunelowanego.



BADANIA DYNAMICZNE WIRNIKA NAPEDU OTUNELOWANEGO... 59

Rys. 10. Model napedu otunelowaneo

Rys. 11. Model MES pieciotopatowego wirnika napedu otunelowanego

Rys. 12. Trajektorie wirowania wirnika
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Rys. 13. Wykres Campella dla jednego wymuszenia na obrét

Analiza pozwalala sporzadzi¢ wykres Campbella (rys. 13), z ktérego wy-
znaczono potencjalne predkosci krytyczne (tabela 1) oraz okreslono, czy dana
postaé¢ drgan jest stabilna, czy tez nie.

Maksymalna liczba érednic weztowych postaci drgan wienica topatkowego
jest réwna (N —1)/2 = 2 (dla nieparzystej liczby lopatek N =5). Na rys. 14
pokazano wybrana postaé¢ z jedna $rednica weztowa.

LLUFLE
s

Rys. 14. Wybrane postacie drgan wlasnych dla jednej i dwéch srednic weztowych
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Tabela 1.

Liczba wymuszen na obroét

1 raz 4 razy

Nr predkosci | Predkosé¢ krytyczna | Predkosé krytyczna

krytycznej [RPM] [RPM]
1 1834,4 651,8

2 2795,5 774,9

3 32441 1150,9

4 3269,9 1163,6

5 3258,1 1164,1

6 55779 1667,5

7 7546,8 1680,8

8 8912,8 2416,3

9 - 2830,7

10 — 3134,4

11 — 3042.,8

12 — 3548.,9

13 — 3673,9

14 — 5155,6

15 — 6209,8

16 - 6299,3

17 - 5591,0

18 — 7059,2

19 — 6687,0

20 — 8545,7

21 — 9124,0

Zrédlem drgan wirnika jest niewywazenie oraz wymuszenia o charakterze

61

przeptywowym. Moga one pochodzi¢ od mocowania napedu tzw. wspornikéw

(M = 4 szt.) (rys. 9). Potencjalnie grozne sa zatem wymuszenia o postaciach
rozwiniecia po obwodzie odpowiadajace: F(t) = cos(4 - 27w ft) oraz ewentual-

nie ich drugie harmoniczne. Wykorzystujac metodologie SAFE, stwierdzono,

ze wyznaczone wczesniej predkosci krytyczne w zakresie predkosci obrotowej

do 8000 RPM nie sg grozne, a co za tym idzie, nie wystapi zjawisko rezo-
nansu. Zostalo potwierdzone to do$wiadczalnie, przeprowadzajac bezpiecznie

testy ruchowe na specjalnie zaprojektowanym stanowisku badawczym (rys. 3).

Stwierdzono, ze naped jest prawidlowo zaprojektowany pod wzgledem dyna-
micznym i bezpiecznie odstrojony.
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7. Whnioski

Projektowanie wirujacych zespoléow urzadzen wymaga stosowania zaawan-
sowanych technik obliczeniowych zwiazanych z MES. Pozwala to uwzglednié¢
w procesie obliczeniowym zlozong geometrie uktadu.

W pracy przedstawiono analize drgan wlasnych dla kilku predkosci obro-
towych wirnika napedu otunelowanego. Dzieki temu mozliwe bylo wygenero-
wanie wykreséw Campbella i oszacowanie predkosci krytycznych, przy ktérych
uktad mégltby drgaé¢ z duzymi amplitudami. Na podstawie przeprowadzonych
analiz mozna sformutowac¢ wniosek, ze w warunkach normalnej pracy konstruk-
cja wykazuje wlasciwe odstrojenie od czestotliwosci sit wymuszen przeplywo-
wych pochodzacych od wspornikéw pierscienia dyszowego.

10.
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Research into dynamic properties of the rotor for MOSUPS airplane
ducted propulsion system

Abstract

This paper describes problems of modeling and analysis of phenomena of the rotor
drive unit designed for UAS with joint wing configuration “MOSUPS”. This aircraft
is equipped with an optional push drive. The main motivation was to acknowledge
the working conditions of the power unit and dynamic properties of the rotor to carry
out a proper assessment of their impact on the safe operation of the aircraft. The ob-
jective of the analysis was to determine the critical speeds of the rotor due to possible
excitation of vibrations. Due to the geometrical complexity the calculations were ba-
sed on the Finite Element Method. In the study, the frequency (and speed) propped
critical rotor bearings and flexibly in form of precessional instability. Campbell and
SAFE graphs are presented. In addition, taking into account the rotation of the rotor
gyroscopic effects on the natural frequencies are examined. Integrated gyroscopes (in
the absence of internal and external damping) are conservative systems (no energy
dissipation).
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1. Wprowadzenie

Bezzatogowe statki latajace BSL znajduja coraz szersze zastosowanie w re-
alizacji zadan lotniczych do niedawna zarezerwowanych dla lotnictwa zatogo-
wego. Rosnace w ostatnim czasie zapotrzebowanie na tego typu samoloty spo-
wodowalo pojawienie sie znacznych iloéci nowych konstrukcji. Samoloty bez-
zatogowe posiadaja wiele zalet, wérod ktérych mozna wyszczegdlnié mozliwosé
wykorzystania maszyn o niewielkiej masie i malych gabarytach do realizacji
wielu rodzajow zadan lotniczych. Gléwnym wyzwaniem projektowym staja-
cym przed konstruktorami BSL klasy mini i mikro jest zapewnienie stateczno-
Sci 1 sterownosci, szczegdlnie w czasie lotu w warunkach burzliwej atmosfery
oraz odpowiedniego zasiegu i dtugotrwalosci lotu przy akceptowalnym udzwi-
gu. Wydaje sie, ze powoli wyczerpuja sie mozliwoséci poprawy charakterystyk
lotnych typowych ukladéw aerodynamicznych samolotéw z powierzchniami
no$nymi w postaci skrzydel posiadajacych klasyczne profile lotnicze. Jedna
z nowych propozycji jest uktad aerodynamiczny samolotu bezzatogowego BSL
z wieloma potaczonymi ze soba plaszczyznami noénymi o ptaskich profilach.
Taki niestandardowy uktad aerodynamiczny zostal opracowany przez Firme
BIZGATE AVIATION i nazwano go roboczo FlatFlyer.

Wstepne badania w locie wykazaly, ze samolot charakteryzuje sie stosun-
kowo duzym, krytycznym katem natarcia oraz znaczna odpornoscia na prze-
ciagniecie. Ponadto samolot zachowywal sie statecznie, a sterowanie nim nie
nastreczalo zadnych trudnosci. Badania zostaly prowadzone bez rejestracji
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parametréw lotu, wobec czego ocena charakterystyk lotnych samolotu ma je-
dynie charakter szacunkowy. Stad tez podjeto sie proby oceny wlasciwosci ae-
rodynamicznych opracowanego uktadu aerodynamicznego. W tym celu model
samolotu FlatFlyer poddano badanym w aerodynamicznym tunelu wodnym.

2. Przedmiot badan i narzedzie badawcze

2.1. Przedmiot badan

Obiektem badan byt model samolotu FlatFlyer (FF). Uklad aerodynamicz-
ny samolotu wyrdznia sie (w poréwnaniu z klasycznymi rozwiazaniami) dwoma
szczegblnymi cechami. Samolot posiada cztery polaczone ze soba koncéwkami
skrzydta tworzace obrys kwadratu oraz wyposazano go w kadtlub o przekro-
ju kolowym wkomponowany centralnie wzdluz przekatnej (rys. 1). Samolot
posiada dodatni kat wzniosu czesci skrzydel (rys. 2). Réwniez w przedniej
i tylnej czesci skrzydel zastosowano dodatni kat wzniosu (rys. 3). Kolejna,
nietypowa cecha uktadu aerodynamicznego jest zastosowanie prostokatnego
profilu skrzydta z ostrymi krawedziami natarcia. Profil skrzydet jest jednako-
wy wzdluz rozpietosci (rys. 4).

Rys. 1. Model samolotu FlatFlyer — widok z gory
. 240,2

N

76,9 76,9

Rys. 2. Model samolotu FlatFlyer — widok z przodu
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Rys. 3. Model samolotu FlatFlyer — widok z przodu

@30

Rys. 4. Profil skrzydta samolotu FlatFlyer

2.2. Narzedzie badawcze

Okreslenie charakterystyk aerodynamicznych samolotu wymaga znajomo-
$ci wspoélczynnikéw sil i momentéw aerodynamicznych. Na podstawie prze-
biegéw zmian wartosci wspotczynnikéw aerodynamicznych, w zaleznosci od
katowych potozen samolotu oraz liczby Reynoldsa, mozliwa jest ocena wta-
Sciwosci lotnych samolotu. Wspdélczynniki aerodynamiczne wyznaczono dzigki
badaniom eksperymentalnym w tunelu wodnym ,Rolling Hills Research Cor-
poration — model 2436”. Tunel ten umozliwia pomiar wielkoéci sit i momentéw
aerodynamicznych przy wykorzystaniu pieciosktadnikowej wagi tensometrycz-
nej zamocowanej do suportu (rys. 51 6).

YWaga

aerodyriamiczna

Rys. 5. Waga aerodynamiczna zamocowana do suportu
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Rys. 6. Model samolotu FlatFlyer zamocowany na wadze aerodynamicznej

2.3. Charakterystyka badain w tunelu wodnym

Eksperymenty przeprowadzone w tunelu wodnym mialy przede wszystkim
na celu wstepne okreslenie wlasciwosci samolotu z nowym uktadem aerodyna-
micznym i ptaskim profilem skrzydta. W tym celu wykonano testy statyczne,
jak réwniez testy dynamiczne, nastepnie poddano opracowaniu i analizie uzy-
skane wyniki badan. Testy statyczne wykonano przy nastepujacych parame-
trach (lacznie wykonano 36 testow):

— predkosé przeplywu v = (21,0;22,9; 24,8;26,7) cm/s,
— liczba Reynoldsa Re = (16000; 18000; 20000; 22000),
— zakres katoéw natarcia a = (—6° =+ 46°),

— zmiana kata natarcia Aa = 2°,

— zakres katéw slizgu 5 = (0° + 14°),

— zmiana kata Slizgu AS = 2°.

W przypadku samolotu wysokomanewrowego, lub tez podczas lotu w burz-
liwiej atmosferze, wystepuja szybkie zmiany polozenia przestrzennego samo-
lotu. Burzliwa atmosfera ma szczegdlnie istotny wplyw na zamiany potozenia
w odniesieniu do samolotéw o matej masie startowej. Do$wiadczenia eksploata-
cyjne oraz badania eksperymentalne wskazuja, ze w przypadku dynamicznej
zmiany polozenia samolotu, sily i momenty aerodynamiczne przyjmuja inne
wartosci niz w przypadku ruchu samolotu z niewielkimi predkosciami kato-
wymi. W ramach badan modelu samolotu FlatFlyer przeprowadzono ponizej
opisane testy dynamiczne.
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Forced Oscillation — test ten polega na pomiarze sit i momentéw podczas
gwaltownych zmian polozenia samolotu wokét jednej z trzech osi. Prze-
prowadzono pie¢ testow, polegajacych na zmianie kata natarcia z ampli-
tuda Aa = £5° wokél ustalonych wartosci poczatkowych — odpowiednio
ag = (0°,10°,15°,20°,25°). Rejestracji danych dokonywano z czestotli-
woscia f = 15 Hz.

Velocity Vector — eksperyment ten polega na pomiarze sit i momentoéw sa-
molotu w czasie obrotu wokdétl dowolnie wybranej osi uktadu wspéirzed-
nych zwiazanego z samolotem. Samolot obracal si¢ wokét osi podtuznej
w zakresie katow przechylenia ¢ = 4.

Ramp and Hold —idea tego testu oparta jest na pomiarze wartosci sit i mo-
mentéw aerodynamicznych podczas gwaltownego zwiekszania kata na-
tarcia od wartosci poczatkowej do wartosci koncowej. Test tego typu
pozwala na okreslenie zarzutu sily nosnej przy gwaltownym wzroscie ka-
ta natarcia. Test przewidywal skokowy wzrost kata natarcia z wartosci
agp = 10° do wartosci ag = 20°.

Schroeder Sweep — eksperyment ten jest dedykowany w szczegdlnosci do ba-
dania samolotéw, dla ktérych przewiduje sie szybkie, oscylacyjne zmiany
kata natarcia z niewielkimi amplitudami. Uklad pomiarowy rejestruje
parametry podczas oscylacyjnych zmian kata natarcia od wartosci mini-
malnej do zadanej maksymalnej amplitudy (w tym przypadku Aa = 5°).
Zamiany odbywaly sie z czestotliwoscig w zakresie f = (0 <+ 0,2) Hz.

3. Wyniki badan w tunelu wodnym

3.1. Cele badan

Gléwnym celem utylitarnym byto okreslenie przydatnosci nowych ksztal-
téw powierzchni nosnych do zastosowania w konstrukcji bezzatogowych stat-
kéw powietrznych. Zespot badawczy postawil sobie zadanie, aby na podstawie
przeprowadzanych badan, opracowania i analizy uzyskanych wynikéw, wstep-
nie oceni¢ przydatnos¢ nowego ukladu aerodynamicznego do zastosowania
w konstrukcji bezzatogowych statkow powietrznych. Wobec tego skoncentro-
wano sie gléwnie na ocenie jakosciowej wtasciwosci aerodynamicznych samo-
lotu.

Osiagniecie glownego celu badan mozliwe byto dzieki zrealizowaniu celow
czastkowych, do ktoéry nalezy zaliczy¢:

e wyznaczenie wartosci bezwymiarowych wspotczynnikéow silty normalne;j,

bocznej oraz momentow aerodynamicznych, zaréwno w stanach statycz-
nych jak i dynamicznych,
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e okreslenie wplywu kata §lizgu i liczby Reynoldsa na wspélczynniki aero-
dynamiczne,

e wyznaczenie krytycznego kata natarcia.

3.2. Wspoélczynnik sily normalnej Cy

Wyniki pomiaréw pozwolily na okreslenie przebiegu wspoélczynnika sity
normalnej Cy w funkcji kata natarcia «, dla réznych katow slizgu oraz réz-
nych liczb Reynoldsa. Doswiadczenia z badan w tunelu wodnym wskazuja,
ze zalamanie liniowego charakteru wzrostu wspolczynnika sily normalnej Cy
najczesciej odpowiada krytycznemu katowi natarcia. Jednak w kazdym przy-
padku, w celu potwierdzenia prawidtowosci odczytu wartosci krytycznego ka-
ta natarcia, wykonywana jest wizualizacja barwna optywu. Wspotczynnik sity
normalnej Cy, az do krytycznego kata natarcia, zmienia sie liniowo. Przebieg
zmian wspoélczynnika sity normalnej jest typowy, jak dla klasycznych profili
lotniczych (rys. 7).

— o

“ope2

Cu

0, 1
b /

rsaz,/zA5s1012\4161320222/126783032

a

Rys. 7. Zaleznos¢ wspdlezynnika sity normalnej w funkcji kata natarcia
(Re = 16000)

Charakterystyczna cecha zastosowanego profilu skrzydta samolotu Flat-
Flyer jest fakt, iz w odréznieniu od klasycznych profili lotniczych ma dodatni
kat natarcia zerowej sily nosnej (rys. 8).

W celu poréwnania no$nosci skrzydta badanego obiektu z samolotami o ty-
powych uktadach aerodynamicznych i klasycznych profilach lotniczych, zesta-
wiono charakterystyki wspétczynnika sity normalnej trzech modeli samolotéw
przebadanych w tunelu wodnym:
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Rys. 8. Zalezno$¢ wspoédlczynnika sity normalnej od kata natarcia dla réznych
katow slizgu 3

o

Rys. 9. Samolot w ukladzie Latajgce skrzydlo (LS)
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Rys. 10. Samolot w ukladzie Podwdjna delta (PD)
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e samolot FlatFlyer (FF),
e samolot w ukladzie Latajgce skrzydlo (LS) (rys. 9),

e samolot typu Podwdjna delta (PD) (rys. 10).

Samoloty poréwnawcze wyposazone sg profile DF-101 o grubosci wzglednej
g = 10,5%. Przebieg wspdlezynnika silty normalnej w funkcji kata natarcia
(rys. 11) wskazuje, ze do krytycznego kata natarcia samolot Latajgce skrzydlo
charakteryzuje si¢ najwigksza nosnoscia.

02 -

/{ 2 4 6 6 1012 14 16 18 20 22 24 26 28 30 2 34 % 38 40 42 4 46
ot

04

a

Rys. 11. Zalezno$é¢ wspdélezynnika sity normalnej z funkcji kata natarcia Cy = f(«)
dla réznych samolotow

Uktad aerodynamiczny samolotu FlatFlyer dzigki zastosowaniu czterech
skrzydel pozwoli na uzyskanie wigkszej, calkowitej powierzchni nosnej, wobec
tego nalezy oczekiwa¢ bardzo dobrych charakterystyk nosnosci skrzydta. Sa-
molot FF, w poréwnaniu z LS ma znacznie wigkszy krytyczny kata natarcia.
Wartosci krytycznych katéow natarcia dla poszczegdlnych modeli samolotéw
wynosza odpowiednio (ag, wyznaczono na podstawie wizualizacji barwnej):
Qr LS — 11,50, Qr FF — 18,00, Qr PD = 24,70.

Zmiana predkoéci oplywu ma stosunkowo niewielki wplyw na wartos¢
wspoltczynnika sity normalnej, a wiec na nosnosé¢ skrzydta. W miare wzrostu
predkosci oplywu zmniejszajg sie nieznacznie wspotczynniki sily normalnej
(rys. 12).

Najwieksze roznice wspdlezynnika Cny wystepuja przy katach natarcia
a = 8° +14°, zas najmniejszy wplyw na C'y w zaleznosci od liczby Reynoldsa
daje sie zauwazy¢ przy krytycznym kacie natarcia, ktéry dla kata élizgu § = 0°
wynosi ag, = 18° (rys. 13).
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Rys. 13. Réznica miedzy wspdétczynnikami sity normalnej przy réznych liczbach
Reynoldsa: krzywa A pokazuje warto$¢ ACn1 = Cn(Re=16000) — CN(Re=22000)>
kI‘ZyW& B pokazuje wartosé AONl = ON(Re:lGOOO) - ON(Re:18OOO)

3.3. Wspoélczynnik sily bocznej Cy i momentu odchylajacego C,,

Wyniki badan pokazuja, ze przy zerowym kacie §lizgu wspotczynnik sity
bocznej Cy osiagga wartosci bliskie zeru (rys. 14). Niezerowe wartosci wspot-
czynnika sity bocznej dla zerowego kat $lizgu wynikaja prawdopodobnie z nie-
doktadnosci wykonania modelu. W czasie opltywu ze Slizgiem (8 > 0) pojawia
sie boczna sita aerodynamiczna o zwrocie przeciwnym do kierunku slizgu. Sita
ta wzrasta wraz ze wzrostem kat §lizgu samolotu.

Analiza przebiegu zmian wspétczynnika momentu odchylajacego C,, w za-
leznosci od kata slizgu wykazuje, ze samolot jest stateczny kierunkowo az do
krytycznego kata natarcia (0C, /08 < 0), po przekroczeniu ktérego samolot
staje sie niestateczny kierunkowo (rys. 15). Wartosci wspotezynnika momen-
tu odchylajacego wskazuja na stosunkowo malte wartosci ustateczniajacego
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Rys. 14. Zalezno$¢ wspélezynnika sity bocznej od kata Slizgu C,, = f(9)
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Rys. 15. Zalezno$é wspdlezynnika momentu odchylajacego od kata §lizgu C,, = f(8)

momentu odchylajacego, co wynika z faktu, iz boczna sila aerodynamiczna
uzyskiwana jest gléwnie na kadtubie samolotu (brak powierzchni pionowych).

3.4. Wspoélczynnik momentu pochylajacego C,, i przechylajacego C;

Na podstawie przebiegu wspotczynnika momentu pochylajacego w funk-
cji kata natarcia o mozna okresli¢ podluzng statecznosé statyczna samolotu
(rys. 16) nastepujaco:

—6° =+ 6° — samolot jest stateczny podiuznie
) 6°+12° — samolot ma stateczno$¢ podtuzna obojetna
a1 =
! 12° +27° — samolot jest stateczny podtuznie

> 27° — samolot jest niestateczny podluznie
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Na stateczno$¢ podtuzng samolotu ma takze wplyw kat $lizgu. Zwiekszanie
kata §lizgu powoduje zmniejszanie sie statecznosci podtuzne;j.

a

Rys. 16. Zaleznosé¢ wspolezynnika momentu pochylajacego od kata natarcia
Cnm = f(a)

Wyniki badan wskazuja, ze w przypadku lotu samolotu bez S§lizgu
(6 = 0°) wspolczynnik momentu przechylajacego przyjmuje wartosci bli-
skie zero (rys. 17). Analiza iloSciowa wskazuje, ze samolot posiada obojetna
poprzeczna statecznos¢ statyczng — wspoélczynnik momentu przechylajacego
zmienia si¢ o niewielkie wartosci wraz ze wzrostem kat slizgu.
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Rys. 17. Zalezno$¢é momentu przechylajacego w funkeji kata Slizgu C; = f(3)

Brak wystepowania momentu przechylajacego lub jego niewielkie wartosci
wynikaja z faktu, iz tylko niewielkie czesci skrzydla samolotu maja dodatni
wznios. Ponadto dwa skrzydta maja dodatni, a dwa ujemny kat skosu, co powo-
duje, ze przy wystepowaniu slizgu nastepuje kompensacja réznicy sit noénych
na poszczegdlnych skrzydlach samolotu.
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3.5. Badania dynamiki samolotu
8.5.1.  Test ,Forced Oscillation”

Testy przeprowadzono z nastepujacymi parametrami:
e wyjsciowe katy natarcia o = (0°,10°,15°,20°,25°,
e amplituda zmian kata natarcia Aa = £5°,

e liczba Reynoldsa Re = 22000,

e liczba powtérzen testu k = 12 dla kazdego badania,

o czestotliwos¢ rejestracji pomiaréw f = 15 Hz.

Przy stosunkowo powolnym zwigkszaniu kata natarcia (charakterystyka
statyczna) wspélezynnik sity normalnej Cy, az do krytycznego kata natarcia,
wzrasta liniowo (rys. 18). Przy zmnianach kata natarcia wspolczynniki Cy
maja zawsze takie same wartosci niezaleznie od tego, czy « jest zwiekszany,
czy tez maleje. Przy szybkich zmianach katéw natarcia wspolczynniki sity
normalnej przyjmuja inne wartoéci dla tych samych katéw natarcia.

a

Rys. 18. Zalezno$¢ wspdlezynnika sity normalnej w funkcji kata natarcia Cny = f(«)

38.5.2. Test ,Velocity Vector”

W badaniach przeprowadzono eksperyment polegajacy na obrocie samolo-
tu wokot osi podtuznej samolotu.
Badania przeprowadzono przy nastepujacych parametrach:

e liczba Reynoldsa Re = 22000,
e liczba powtérzen k = 8,

e kat natarcia a = (0°,
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e kat Slizgu B = 0°,
e zakres katéw przechylenia ¢ = +7.

W czasie ruchu obrotowego wzgledem osi podtuznej X pojawia sie niewielki
moment przechylajacy o zwrocie przeciwnym do kierunku ruchu obrotowego.

Jest to tlumiacy moment przechylajacy (rys. 19).
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Rys. 19. Zaleznosé¢ wspolczynnika momentu przechylajacego w funkcji kata
przechylenia C; = f(p)

3.5.8. Test ,Schroeder Sweep”

Badania przeprowadzono przy nastepujacych parametrach:

e liczba Reynoldsa Re = 22000,

e zakres czestotliwosci zmian kata natarcia f = (0 < 0,2) Hz,

e maksymalna amplituda zmian kata natarcia Aa = 5°.
W wyniku testu uzyskano przebieg zmian wspoétczynnika sity normalnej
w funkcji czasu oraz zmiany wspélezynnika sity normalnej w funkeji kata na-
tarcia (rys. 20 i 21).

Rys. 20. Zalezno$¢ wspdlezynnika sily normalnej w funkcji czasu Cy = f(t)
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Rys. 21. Zaleznos¢ kata natarcia w funkcji czasu a = f(t)

4. Whnioski koncowe

Uklad aerodynamiczny samolotu FlatFlyer charakteryzuje sie nastepuja-
cymi cechami:

e samolot posiada stosunkowo prosta konstrukcje skrzydla i jego profilu,
co bedzie sprzyja¢ nieskomplikowanej technologii wykonania i wptynie
korzystnie na koszty produkcji;

e zastosowanie czterech skrzydel pozwoli na uzyskanie odpowiednio duzej
powierzchni nosnej przy niewielkim wydtuzeniu skrzydta;

e ptlaski profil, ze wzgledu na niewielka grubosé, moze nastreczaé trudnosci
z uzyskaniem odpowiedniej wytrzymatosci i sztywnosci skrzydta.

Samolot cechuja nastepujace wtasciwosci aerodynamiczne:

e wspotezynnik sity normalnej Cy zmienia sie liniowo az do krytyczne-
go kata natarcia i jest to typowy przebieg, jak dla klasycznych profili
lotniczych;

e zmiana predkosci optywu (w badanym zakresie) ma stosunkowo niewielki
wplyw na wartos¢ wspdétczynnika sity normalnej;

e na podstawie zmian wspdtczynnika sity normalnej po przekroczeniu kry-
tycznego kata natarcia mozna oczekiwaé stosunkowo tagodnych spadkéw
sity nosnej po przeciagnieciu samolotu;

e na szczegblnag uwage zashuguje fakt, iz samolot moze wykonywaé lot ze
znacznym katem §lizgu, przy czym parametry aerodynamiczne zmieniaja
sie nieznacznie;
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e w zakresie stateczno$ci statycznej samolotu mozna stwierdzic:

— samolot jest stateczny podluznie az do krytycznego kata natarcia
za wyjatkiem katéw natarcia a = (6° + 12°), przy ktérych pojawia
sie statecznos$¢ obojetna,

— samolot jest stateczny kierunkowo az do krytycznego kata natarcia,

— samolot charakteryzuje poprzeczna statecznosé¢ obojetna;

e samolot charakteryzuje sie podobnymi do klasycznych rozwigzan aero-
dynamicznych wlasno$ciami lotnymi w przypadku dynamicznych zmian
polozenia;

e ze wzgledu na zwarta konstrukcje (niewielkie momenty bezwladnosci)
mozna przypuszczaé, ze samolot bedzie posiadal bardzo dobra sterow-
no$¢ (nie badano sterownosci ze wzgledu na brak steréw na modelu sa-
molotu).
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Aerodynamic characteristics of the unmanned aircraft “FlatFlyer”

Abstract

Unmanned aerial vehicles UAVs are increasingly used to perform tasks previously
executed by directly piloted aircrafts. Due to the growing demand for this type of
aircraft, an increasing number of new UAV constructions is observed. It seems that the
opportunities to improve the aerodynamic characteristics of typical aircraft, where the
wing has a classic profile slowly run out. One of the new proposals is the aerodynamic
layout of an unmanned aircraft vehicle with multiple planes of flat profiles. The article
presents the aerodynamic characteristics of the aircraft FlatFlyer determined on the
basis of experiments and making use of a new technology in the construction of UAV.
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Artykul przedstawia ogdlny opis systemu sterowania przeznaczonego dla
samolotu bezzatogowego. W ramach projektu zrealizowano pierwsze ba-
dania w locie, majace na celu zebranie danych niezbednych do syntezy
modelu matematycznego samolotu. Opisana zostala metodyka realizacji
badan w locie. Wymuszenia identyfikacyjne zadawane byly programowo
ze stacji naziemnej. Uklad sterowania pracowal w trybie sterowania bez-
posredniego. W ten sposob uniknieto koniecznosci wprowadzania zmian
do czedci poktadowej (autopilota). Nastepnie dokonano analizy pozyska-
nych danych.

1. Wprowadzenie

Konsorcjum w sktadzie Politechnika Rzeszowska (lider), Politechnika War-
szawska, Eurotech i Instytut Lotnictwa realizuje Projekt ,Metodyka sYntezy
systemu Sterowania sTatkiem powiEtrznym z uwzglednieniem sytuacji pod-
wyzszonego RYzyka”, akronim MYSTERY. Celem praktycznym projektu jest
opracowanie metod, urzadzen i systemu sterowania samolotem, uwzglednia-
jacego sytuacje podwyzszonego ryzyka. Jako sytuacje podwyzszonego ryzyka
rozumiane sa: korkociag i przeciagniecie, uszkodzenie powierzchni sterowych,
uszkodzenie zespolu napedowego, uszkodzenie ukltadéw pomiarowych. Reali-
zujacy projekt chca odpowiedzie¢ na pytanie, jak w takich sytuacjach stero-
waé¢ samolotem. Tematyka zwigzana z bezpieczenstwem wykonywania lotéw
jest bardzo istotna w dzisiejszym lotnictwie, zaréwno zalogowym jak i bezza-
togowym. Jednym z zagadnien badawczych realizowanych w ramach projek-
tu jest synteza modelu dynamiki obiektu. W projekcie wykorzystane zostana
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modele nieliniowe oraz zlinearyzowane tworzone przez cztonkéw konsorcjum,
jak rowniez wykorzystany zostanie model zaimplementowany w srodowisku
X-Plane [6]. Weryfikacja poprawnos$ci modelu oraz identyfikacja jego wspol-
czynnikéw odbywacé sie bedzie na podstawie danych uzyskanych z préb w lo-
cie. W artykule przedstawiono metodyke przeprowadzenia badan w locie oraz
przedstawiono wstepnie uzyskane wyniki.

2. Metodyka dotychczasowych badan w locie

W ramach projektu powstal szczegdétowy program badan w locie majacych
na celu uzyskanie serii danych, ktére zostana wykorzystane do identyfikacji
wiladciwodéci aerodynamicznych statku powietrznego. W programie uwzgled-
niono wytyczne dostosowane do realiéw lotéw malym obiektem oraz moz-
liwosci technicznych. Zatozono, iz sygnaly wymuszajace podczas manewrdéw
identyfikacyjnych realizowane beda jako sterowanie w petli otwartej. Zatozono
rowniez, ze dynamika samolotu uwzglednia¢ bedzie dynamike mechanizmoéow
wykonawczych (zadany sygnal wymuszajacy jest traktowany jako sygnal rze-
czywisty). W probach wykorzystano samolot Multiplex Cularis, przedstawiony
na rysunku 1.

Rys. 1. Samolot Multiplex Cularis

Samolot Multiplex Cularis jest popularnym modelem latajacym. Zaleta
wybranego modelu jest dostepno$¢ czesci zamiennych oraz niskie koszty zaku-
pu. Cechuje sie on réwniez dobrymi wlasciwosciami pilotazowymi.
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Plan badan sktadal sie z szeregu manewréw wykonywanych poprzez se-
kwencyjna zmiane wychylenia okreslonej powierzchni sterowej [2], [3], [4].
Proby wymagaly udzialu dwéch operatoréow systemu bezzalogowego: opera-
tor gtéwny pilotujacy samolot za pomoca aparatury RC, posiadajacy pelna
kontrole nad obiektem oraz operator obstugujacy naziemna stacje kontroli lo-
tu [5]. Przed realizacja manewru statek powietrzny byl recznie doprowadzany
do lotu poziomego z wymagang predkoscia i zredukowang do zera moca zespo-
tu napedowego (lot $lizgowy). Nastepnie operator gtéwny zmienial tryb pracy
systemu bezzalogowego, przekazujac mozliwos¢ sterowania BSP do stacji na-
ziemnej. Operator stacji, po wezedniejszym wprowadzeniu parametréw sygnatu
sterujacego, uruchamial automatyczna procedure generujaca przebieg sygna-
tu wysytanego droga radiows do gléwnego komputera poktadowego statku
powietrznego. Komputer przekazywal sygnatl do mechanizmu wykonawczego
odpowiedniej powierzchni sterowej. Po wykonaniu manewru mozliwo$é¢ stero-
wania zostala ponownie przetaczona do aparatury RC.

Procedury generujace sygnaly sterujace zastosowane w badaniach zostaty
zaprojektowane z wykorzystaniem oprogramowania obliczeniowo-symulacyjne-
go Matlab/Simulink. Oprogramowanie to umozliwito réwniez generacje kodu
zrodtowego procedur, ktéry po skompilowaniu zatlaczono do oprogramowania
naziemnej stacji kontroli lotu jako dodatkowy modul wspomagajacy badania
w locie.

3. Analiza wynikéw

Podczas prob w locie zrealizowano miedzy innymi opisane ponizej ma-
newry.

Oscylacje krotkookresowe

W celu zarejestrowania oscylacji krétkookresowych zastosowano sygnal ste-
rujacy ,3-2-1-17, wysylany do mechanizmu wykonawczego steru wysokosci.
W trakcie lotu wykonano serie manewrdéw dla réznych predkosci lotu oraz réz-
nych amplitud sygnatu sterujacego. Na poczatku zrealizowano manewr pozwa-
lajacy na dobér jednostki czasowej sygnatu sterujacego, dla ktérej byty wyraz-
nie obserwowalne oscylacje krétkookresowe. Nastepnie doprowadzano statek
powietrzny do lotu ustalonego. Po 5-10 sekundach lotu slizgowego realizowa-
no serie wymuszen typu ,3-2-1-17 o amplitudzie réwnej 5% maksymalnego
wychylenia powierzchni sterowej. Rysunek 2 przedstawia przyktadowe wyniki.

Na rysunku wida¢ pewne znieksztalcenia sygnatu sterujacego, nie wpltywa-
ja one jednak istotnie na uzyskane wyniki.
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Rys. 2. Oscylacje krotkookresowe — wyniki lotu testowego

Oscylacje fugoidalne

W trakcie rejestracji oscylacji fugoidalnych w kanale pochylenia zastoso-
wano sygnal sterujacy w postaci impulsu trwajacego 10 sekund, ktorego am-
plituda zostata dobrana podczas lotu wstepnego. Przyktadowe wyniki przed-
stawiono na rysunku 3.

Jak pokazano na rysunku, na podstawie zarejestrowanych danych mozna
precyzyjnie wyznaczy¢ parametry modu fugoidalnego.

Bank-to-bank-roll

Rysunek 4 Przedstawia przebieg odpowiedzi samolotu na wymuszenie typu
Bank-to-bank-roll.

Na podstawie uzyskanych danych mozna dokonaé identyfikacji parametréw
ruchu bocznego.

Holendrowanie

Rysunek 5 Przedstawia wyniki uzyskane podczas holendrowania.

Niewatpliwie holendrowanie bylo najefektowniejszym manewrem dla ob-
serwatorow préby. Na podstawie uzyskanych wynikéw mozna dokonaé zaréwno
identyfikacji parametréw modelu matematycznego, jak réwniez zweryfikowaé
model powstaly na drodze analitycznej.
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Rys. 4. Wyniki uzyskane podczas manewru Bank-to-bank-roll

Badanie $lizgu
Slizg samolotu prébowano uzyskaé poprzez wychylenie steru kierunku. Wy-
niki pokazano na rysunku 6.

Okazalo sie, ze podczas proby doprowadzenia do §lizgu poprzez wychylenie
steru kierunku, samolot bardzo szybko wchodzil w spirale.
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Rys. 6. Wyniki uzyskane podczas manewru majacego na celu pozyskanie danych do

analizy $lizgu
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Serie przeciagnie¢ oraz korkociagdw

Podczas prob wykonania przeciagnie¢ symetrycznych samolot wchodzit za
kazdym razem w korkociag. Samolot wprowadzano w stan niebezpieczny z wy-
korzystaniem trybu sterowania recznego stacji naziemnej, zmniejszajac pred-
kos¢ lotu $lizgowego poprzez zwiekszanie kata natarcia. Rysunek 7 pokazuje
przyktadowy przebieg manewru.
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Rys. 7. Wyniki majace na celu pozyskanie danych do analizy korkociagu

4. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych badan mozna stwierdzi¢, iz przyjeta me-
todyka jest metodyka poprawna dla samolotéw bezzatogowych, pomimo nie-
wielkich znieksztalcen zadanego sygnalu. Poniewaz préby, ktére sa narze-
dziem badawczym, przeprowadzono w czasie prac projektowych nad modutem
sprzetowym ukltadu autopilota projektowanego, to w pracach konstrukcyjnych
uwzgledniono i wyeliminowano wady istniejacego rozwiazania, bedacego wyni-
kiem wczesniejszych projektéw prowadzonych w Katedrze Awioniki i Sterowa-
nia [1], [5]. Podczas préb operatorzy doszli do wniosku, iz jezeli nie istnieja po-
wazne przeciwwskazania, nalezy planowaé¢ pojedyncza serie wymuszen, dopro-
wadzi¢ samolot w trybie recznym do lotu ustalonego i powtérzy¢ kolejna serie,
zamiast realizacji automatycznej kilku serii. Podczas préb wystapilty powazne
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problemy z pomiarem kata natarcia. Byly one zwigzane z blednie dobranym
ksztaltem skrzydetka pomiarowego. Zostato ono zmodyfikowane oraz wstep-
nie przebadane w tunelu aerodynamicznym. Weryfikacja praktyczna nowego
rozwiazania nastapi podczas kolejnej serii badan w locie. Ogélnie, uzyskane
dane sa przydatne dla celéw syntezy oraz weryfikacji modelu matematycznego
samolotu.
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Results of preliminary in-flight testing of an UAV

Abstract

The article presents general description of the UAV control system. Within the
frame of Project realization, first in-flight testing have been carried out. The data
are used for aircraft mathematical model synthesis. The methodology of in flight
testing is presented. The deflections of the desired control surfaces are introduced
directly from an on-the ground control station. The autopilot is in direct control
mode. Such an approach gives possibility of flight testing for identification purposes,
without modification of the on-the board equipment. Next, analysis of the recorded
data is presented.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw na nauke w latach 2013-2016
jako projekt badawczy
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Bezpieczenstwo lotu, tatwos$é pilotazu oraz nowe technologie spowodo-
waly, ze wiatrakowce staly sie ponownie popularnym $rodkiem trans-
portu indywidualnego. Wiatrakowce posiadaja cechy charakterystyczne
zarowno dla $migltowcow, jak i samolotow — jedna z nich jest start samo-
lotowy. W ramach realizowanego w Instytucie Lotnictwa Projektu POIG,
obejmujacego badania nowego typu wiatrakowca, wykonano takze szereg
analiz oraz pewne badania majace na celu skrocenie drogi i czasu startu
wiatrakowca. W artykule przedstawiono problemy zwiazane z prerotacja
wirnika: profilem startu oraz rozwiazaniami konstrukcyjnymi i ich masa,
a takze wymaganiami przepiséw lotniczych.

1. Wprowadzenie

Wiatrakowce lataja juz od 90 lat, jednak pomimo prostoty konstrukcji
i bezpieczenstwa lotu ustapily miejsca $miglowcom. Za przyczyne uwaza sie
brak mozliwo$¢ wykonania pionowego startu oraz zawisu, co wynika z braku
napedu wirnika.

W ostatnich latach zauwazyé mozna wzrost zainteresowania wiatrakow-
cami jako tanimi i bezpiecznymi srodkami komunikacji powietrznej. Jest to
zwiazane z upowszechnieniem nowych materiatéw i technologii. Wspoétczesne
wiatrakowce rozwijaja sie w dwoch zasadniczych kierunkach: lekkich konstruk-
cji 1 do 4-miejscowych oraz eksperymentalnych hybryd [1]. Wiatrakowce male
o masie startowej 200-300 kg stuza glownie do latania rekreacyjnego. Ciez-
sze, o masie 500-700 kg, moga by¢ wykorzystywane do przelotéw pasazerskich
na maltych odleglodciach, wpisujac sie¢ w kategori¢ lotnictwa cywilnego PATS
(Personal Air Transportation Systems). W wojsku wiatrakowce nie znalazly
szerszego zastosowania: maja wlasciwosci samolotéw jak i $miglowcdw, jed-
nak nie maja cechy, ktéra przewazalyby nad nimi. Mniej lub bardziej udane
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konstrukcje hybrydowe od lat sa przedmiotem wielu eksperymentéw i stano-
wia odrebng grupe konstrukcji wiroptatowych, np. wiatrakowce ze skrzydta-
mi (CarterCopter), z napedem reakcyjnym wirnika (Fairchild Rotodyna) albo
tréjkolowiec zamieniajacy sie w wiatrakowiec (PAL-V).

Rys. 1. Wiatrakowiec I-28 podczas prébnego startu

W ramach realizowanego w Instytucie Lotnictwa projektu wykonano ana-
lizy, obliczenia i badania réznych rozwiazan podzespotéow dla wspdtczesnego
wiatrakowca dwumiejscowego oznaczonego 1-28 (rys. 1). Przedmiotem jednej
z nich byla prerotacja wirnika nosnego oraz mozliwosé skrocenia drogi startu
wiatrakowca.

2. Profil startu wiatrakowca a prerotacja wirnika

Jedna z typowych cech klasycznego wiatrakowca jest przebieg startu po-
dobny do startu samolotu, przedstawiony na rys. 2. Start obejmuje: po urucho-

5
1 2 34/

Rys. 2. Typowy profil startu wiatrakowca; 1 — prerotacja, 2 — rozbieg, 3 — oderwanie,
4 — rozpedzanie, 5 — wznoszenie

mieniu i rozgrzaniu silnika wykonanie wstepnego rozkrecenia wirnika (prerota-
cji), po ktorej na drodze rozpedzania nastepuje dalszy wzrost obrotéw wirnika.
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Po osiagnieciu predkosci postepowej wiekszej od minimalnej i osiggnieciu od-
powiednich obrotéw wirnika nastepuje oderwanie wiatrakowca, a nastepnie
dalsze jego rozpedzanie i przejscie do wznoszenia.

Wiatrakowce amatorskie czesto nie posiadaja ukladu prerotacji: wirnik
przed startem rozkreca mechanik recznie (do ok. 20 obr/min). Typowe uklady
prerotacji mechanicznej pozwalaja na osiggniecie przez wirnik 40-60% predko-
Sci obrotowej nominalnej, tj. predkosci uzyskiwanej podczas lotu wiatrakowca
z predkoscia przelotowa. Dla wirnika dwutopatowego o srednicy ok. 9.4 m wy-
maga to mocy ok. 3-7kW (krzywa b na rys. 5). Dlugoéé rozbiegu to ok. 130 m
[7].

Dtugosé startu mozna skrécié, uzyskujac wieksza predkosé obrotowa pod-
czas prerotacji. Uzyskujac predkos¢ obrotow nominalnych, start ulegnie skro-
ceniu, gdyz wirnik nie bedzie dodatkowo rozkrecany podczas rozbiegu. Wy-
magana moc niezbedna do rozkrecenia wirnika bedzie istotnie wigksza: ok. 25-
30kW, a dlugosé rozbiegu (do predkosci nieco wiekszej od minimalnej) to
ok. 40 m. Profil takiego startu przedstawia rys. 3.

5
1 2 3/

Rys. 3. Profil skréconego startu wiatrakowca; oznaczenia jak przy rys. 2

Innym sposobem startu wiatrakowca jest start pionowy, tzw. ,, jump-start”,
polegajacy na:
e rozkreceniu wirnika do predkosci o 30-50% wiekszej niz predko$é nomi-
nalna przy kacie natarcia topat ok. 0°,
e odlaczeniu napedu wirnika i skierowaniu calej mocy silnika na $miglo,

e przestawianiu kata natarcia topat na ok. 6°-8°, w celu wykorzystania
energii wirnika do oderwania i podniesienia wiatrakowca na bezpieczna
wysokosé,

e po rozpedzaniu wiatrakowca do predkosci minimalnej zmianie kata na-
tarcia topat na ok. 2°-3° (wielkosci typowej dla lotu wiatrakowca) i przej-
$ciu do normalnego lotu.

Profil takiego startu przedstawia rys. 4.

Moc niezbedna do rozkrecenia rozwazanego wirnika do podanych obrotéw
to ok. 20-25 kW (krzywa a na rys. 5).

Na rys. 5. przedstawiono wykresy mocy niezbednej w funkcji obrotéw wir-
nika o Srednicy 9.4m i cieciwie topaty 200 mm.
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13

Rys. 4. Profil pionowego startu wiatrakowca; oznaczenia jak przy rys. 2
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Rys. 5. Wykres obliczeniowej mocy niezbednej dla uzyskania obrotéw wirnika

o érednicy 9.4m i cigciwie 200 mm; a - kat natarcia —1° (dla ¢z min ),
b — kat natarcia 42°

3. Wymagania przepiséw dotyczace prerotacji wirnika

Obecnie wymagania dotyczace lekkich wiatrakowcéw sprecyzowane sa
w nastepujacych przepisach:

ASTM F2352 [2] — amerykanskie, dopuszczajace wieksza mase startowa
wiatrakowca,

BUT [3] — niemieckie, zawieraja szereg praktycznych zalecen,

CAP-643 [4] — angielskie, rozbudowane i opatrzone komentarzem (AMC).

Wymagania dotyczace wirnika i prerotacji nie sa jednakowo precyzyjne
sformutowane w ww. przepisach. Dbalo$¢ o bezpieczenstwo jest w nich wy-
razona roznymi ograniczeniami i zaleceniami, z ktérych najwazniejszymi sa:

uktad prerotacji musi by¢ skutecznie roztaczany po rozkreceniu wirnika,
uktad prerotacji stanowi podzespo6t wyposazenia wiatrakowca,

sterowanie prerotacja musi by¢ bezpieczne dla zalogi, takze w przypadku
jego btednej obshugi,

uktad prerotacji zwigksza mase wiatrakowca i wplywa na jego wtasciwo-
$ci dynamiczne,

uktad prerotacji musi by¢ bezpieczny podczas lotu,

nie mozna zmienia¢ kata skoku ogdélnego wirnika w locie.
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Uktad prerotacji wymaga wielu préb udowadniajacych, ze bezpiecznie sie
rozlacza i nie wlacza si¢ (nawet przypadkowo) podczas lotu.

Wykonanie przez pilota prerotacji wirnika powinno by¢ proste i bezpieczne,
takze w réznym polozeniu steréw.

Moc niezbedna do prerotacji mogtaby by¢ mniejsza, gdyby przepisy zezwa-
laly na przestawienie (zmniejszenie) skoku ogdlnego wirnika na kat ok. —1°
i zmniejszajac opor aerodynamiczny topat, co ilustruja wykresy na rys. 5.

Zastosowanie rozwiazan, ktore wykorzystywane sa w technice $migltowco-
wej oznacza koniecznos$é spelnienia wymagan odpowiedniej czesci przepisow
dotyczacych lekkich émigtowcow. Podobnie, w przypadku zastosowania nie-
certyfikowanego uktadu napedowego wraz z podzespotem umozliwiajacym wy-
korzystanie czesci mocy silnika do prerotacji moze (na wniosek nadzoru) by¢é
dopuszczony do lotu na podstawie odpowiednich punktéw przepisow budowy
lekkich samolotéw.

4. Poréwnanie dotychczasowych rozwigzan prerotacji wirnika

W tabeli 1 zestawiono rézne rozwiazania uktadu prerotacji wirnika no$nego
oraz oceng ich cech na podstawie wlasnych badan [5], [6], [7] lub sprawdzonych
na innych konstrukcjach.

Tabela 1. Zestawienie wlasciwosci typowych rozwigzan prerotacji

. Osiagane Zrédlo
M - . .
Lp. Rodzaj nap‘(‘gdu 8 | Kosat obroty Spr%\iv (obliczenia/
prerotacji uktadu . nosé .
wirnika badania)
1 |sprzeglo cierne, walek T . .

sietki i bendiks mala | niski | $érednie | niska ILot
2 |silnik elektryczny mata | niski | niskie duza ILot

i bendiks

3 |silnik hydrauliczny,
instalacja hydrauliczna| duza |$redni| wysokie |érednia |, Gyro-tech”
i bendiks

4 |sprzeglo, sztywny
wal i sprzeglo $rednia| duzy | wysokie | duza ILot
jednokierunkowe
5 |naped reakcyjny
topat

srednia] duzy | wysokie| Srednia ILot
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Komentarz i uwagi do tabeli 1:
1 — uklad oparty na zuzywajacym sie elemencie ciernym (pasek, rolka),

2 — silnik elektryczny wymaga dobrania przetozenia, ktore zapewni odpo-
wiednie warunki rozruchu, jak i uzyskanie duzych obrotéw wirnika,

3 — uktad ciezki, wymaga pelnej instalacji hydraulicznej oraz dodatkowej
obstugi,

4 —uktad wymaga jednokierunkowego sprzegta zamontowanego do specjal-
nie zaprojektowanej glowicy wirnika (zwigkszajace jej mase),

5 —naped bardzo hatasliwy, wymaga dodatkowych podzespoléow oraz spe-
cjalnej gtowicy wirnika i topat.

Istotnym warunkiem skrocenia czasu startu jest odpowiedni nadmiar mo-
cy do prerotacji. Przecietnie czas prerotacji wynosi ok. 60-120s, a przy odpo-
wiednim nadmiarze mocy moze by¢ skrocony do 40-60 s. Praktycznie nadmiar
mocy powinien wynosi¢ ok. 30-50%, jednak nalezy wykaza¢ wytrzymalosé glo-
wicy wirnika odpowiednimi obliczeniami i prébami (z wymaganym przepisami
wspdélczynnikiem bezpieczenstwa).

Poniewaz masa uktadu prerotacji lekkiego wiatrakowca to nie mniej jak
15 kg, wazne jest potozenie jego Srodka ciezkosci. Przykladowo: masa silnika
uktadu elektrycznego prerotacji zabudowanego przy glowicy istotnie obniza
czestotliwo$é zginania i skrecania dlugiego masztu wirnika wiatrakowca [7].

W wiatrakowcu I-28 do pierwszych lotow zastosowano naped elektrycz-
ny w ukladzie z zabezpieczeniami zapewniajacymi powtarzalng i niezawodna
prace (przeprowadzono wiele préb eksploatacyjnych w réznych warunkach na
stanowisku oraz podczas préb kolowania i rozpedzania na lotnisku).

5. Wnioski

Na podstawie analizy rozwazanych rozwiazan prerotacji wirnika wiatra-

kowca mozna wysnu¢ ponizsze wnioski.

1. Prerotacja wirnika nosnego jest dla wspotczesnego wiatrakowca bardzo
waznym podzespolem konstrukcyjnym, ktory istotnie wplywa na jego
droge i czas startu, ale takze na jego mase.

2. Konstrukcja podzespotu prerotacji ma wplyw na konkurencyjnosé¢ wia-
trakowca, a szczegdly konstrukcyjne maja istotny wpltyw na bezpieczen-
stwo i niezawodno$¢ dziatania.

3. Poszukiwane sg nowe, bezpieczne rozwiazania konstrukcyjne uktadu pre-
rotacji.
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. Wskazane sa zmiany w przepisach dotyczacych wiatrakowcow, ktére
ujednolica wymagania oraz ulatwia zastosowanie i certyfikacje nowych
rozwiazan konstrukcyjnych napedu prerotacji wirnika.
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Some aspects of the short take-off of an autogiro

Abstract

Safety of flight, easiness of pilotage and new technology made autogiros again
an attractive element of the personal aircraft transportation system. The autogiros
combine specific features of helicopters and airplanes too. The one of them is the
take-off procedure typical for airplanes. Within the frame of a POIG project realized
at the Institute of Aviation in Warsaw, a new type of an autogiro has been designed
and tested. Some examinations and analysis on the problem of shortening the required
distance and duration for the take-off have been made. In the paper, the problems of
prerotation of the main rotor, take-off trajectory, structural solutions to the autogiro
including its mass as well as the requirements of the aircraft certificate of airworthiness
are discussed.

Projekt Technologia wdrozenia do praktyki gospodarczej nowego typu wiroptatowego

statku powietrznego byl finansowany ze srodkéw UE (umowa
UDA-POIG.01.03.01-14-074/09).






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XVI 2014

ANALIZA PRZEPLYWU I MODERNIZACJA TUNELU
NISKIEJ TURBULENCJI

KRzYszTOF KUBRYNSKI, ROBERT JOZWIAK, LUKASZ MAZURKIEWICZ

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska

e-mail: kkubryn@meil.pw. edu.pl; rjozwiak@meil.pw.edu.pl; lukasz.mazurkiewicz@flow-look.eu

W pracy omoéwiono modernizacje tunelu aerodynamicznego niskiej tur-
bulencji. Jej celem bylo uzyskanie w pelni funkcjonalnego tunelu do ba-
dan profili w zakresie liczb Reynoldsa do ok. 2.5 mln. Modernizacja ob-
jeta zasadnicza przebudowe kanatu tunelu, systemu przygotowania stru-
mienia, przestrzeni pomiarowej, napedu, systemu chlodzenia, ale réwniez
opracowanie i wdrozenie systemu sterowania, pomiarowego, akwizycji
danych, i obrébki wynikéow — wlaczajac w to kalibracje tunelu oraz opra-
cowanie poprawek tunelowych. Efektem tych zmian jest zdecydowana
poprawa mozliwosci badawczych w tunelu, ale rowniez zdobyte doswiad-
czenie z zakresu zasad projektowania tuneli.

1. Wprowadzenie

Tunele aerodynamiczne, pomimo coraz szerszego wykorzystywania metod
obliczeniowych w praktyce projektowania aerodynamicznego, wciaz odgrywaja
istotng role przy rozwiazywaniu szeregu problemoéw aerodynamicznych, z kto-
rymi nie sg w stanie poradzi¢ sobie bardzo efektywne, ale wciaz mocno przybli-
zone obliczeniowe metody mechaniki ptynéw. Przyktadami takich zagadnien
sg przejscie laminarno-turbulentne i zalezne od tego charakterystyki aerodyna-
miczne profili laminarnych czy przeplywy z generacja i silnym oddziatywaniem
wiréw. W przypadku badan profili laminarnych kluczowym zagadnieniem, od-
powiedzialnym za jako$¢ wynikéw badan, jest jako$é strumienia w przestrzeni
pomiarowej, a zwlaszcza poziom turbulencji i hatasu.

Tunel aerodynamiczny niskiej turbulencji w Instytucie Techniki Lotniczej
i Mechaniki Stosowanej Politechniki Warszawskiej powstal w poczatku lat
szeS¢dziesiatych i wykorzystywany byl do projektowania i badania profili la-
minarnych stosowanych w polskich szybowcach w latach siedemdziesiatych
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i osiemdziesiatych. Niestety badania w tym tunelu nastreczaly szereg proble-
moéw, zwiazanych z wymiarami i ksztaltem przestrzeni pomiarowej, a w efek-
cie silnym oddziatywaniem Scian, matymi osiagalnymi liczbami Reynoldsa czy
bardzo duzym podci$nieniem w przestrzeni pomiarowej. Rowniez infrastruktu-
ra badawcza nie pozwalala na wiarygodne badania silnie zlaminaryzowanych,
wspotczesnych profili szybowcowych. W pierwszej polowie ubieglego dziesie-
ciolecia postanowiono zmodernizowaé tunel poprzez przebudowe przestrzeni
pomiarowej oraz elementéw z nia zwiazanych (konfuzora oraz dyfuzora). Szyb-
ko okazalo sie, ze zmiany wymagaja tez inne elementy tunelu, np. naped.
W efekcie podjeto sie zdecydowanej modernizacji tunelu, ktérej celem byto
uzyskanie w pelni funkcjonalnego tunelu do badan dwuwymiarowych (pro-
filowych). Modernizacja objela zar6wno przebudowe samego tunelu, jak tez
opracowanie nowego systemu pomiarowego, oprogramowania do sterowania
tunelem i akwizycji danych pomiarowych, kalibracje tunelu oraz opracowanie
poprawek tunelowych. Efektem tych prac jest zaréwno znaczaca poprawa jako-
Sci wynikéw pomiaréw, jak i dodwiadczenie oraz narzedzia wykorzystane przy
projektowaniu nowego, aktualnie budowanego tunelu, o znacznie wigkszych
mozliwosciach badawczych.

2. Konstrukcja ,starego” tunelu aerodynamicznego

Tunel przed podjeta modernizacja posiadal do§é szczegdlne (wrecz ,0s0-
bliwe”) rozwiazania, bedace efektem doraznych modyfikacji eliminujacych
najwazniejsze problemy z jego eksploatacja. Oryginalny tunel miat uktad
z zamknietym obiegiem i zamknieta przestrzenia pomiarowg o wymiarach
0,23 mx0,65 m. Wyposazony byt w trzystopniowy wentylator napedzany sil-
nikiem pradu stalego umiejscowionym poza tunelem. Wtasciwg jakosé stru-
mienia zapewni¢ miata przestrzen stabilizujaca wyposazona w ulownice oraz
cztery siatki thumiace turbulencje. Konfuzor miat ksztaltt dyszy Witoszynskie-
go o kontrakcji 19,5, a w jego poczatkowej sekcji nastepowalo odprowadzanie
na zewnatrz tworzacej sie warstwy przysciennej.

Niestety zamkniety uktad tunelu powodowal szybkie ogrzewanie powietrza
wewnatrz tunelu. Efektem byta koniecznosé rozszczelnienia tunelu przed trze-
cim zakretem (za dyfuzorem wentylatora) w celu wymiany powietrza w tu-
nelu. Skutkiem tego bylo bardzo niskie ciSnienie w przestrzeni pomiarowej
(i zwiazane z tym problemy z uszczelnieniem przewodéw i sond pomiarowych)
oraz konieczno$é zamkniecia szczeliny do odprowadzania warstwy przysciennej
przed konfuzorem (aktualnie z uwagi na podci$nienie powodowaloby zasysanie
strumienia z zewnatrz). Mala szerokosé¢ przestrzeni pomiarowej powodowala
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silne oddziatywanie warstwy przysciennej na $cianach tunelu z modelem aero-
dynamicznym, w efekcie ktérego nastepowala zmiana zjawisk przeptywowych
— zwlaszcza przy wiekszych katach natarcia (wymusito to wprowadzania ,recz-
nej” korekty charakterystyk sily nosnej w funkcji kata natarcia, w szczegdlno-
$ci wartosci Cz_max). Schemat tak zmodyfikowanego tunelu, ktéry ostatecznie
uzywany byl do badan profilowych, przedstawia rys. 1. W tunelu uzyskiwano
maksymalna predkosé przeptywu ok. 60 m/s.
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Rys. 1. Schemat tunelu niskiej turbulencji przed modernizacja

Pomimo znaczacych ograniczen i probleméw wynikajacych z konstrukcji
tunelu, byl on bardzo pomocny w pracach zwigzanych z projektowaniem i mo-
dernizacja profili szybowcowych serii NN, szeroko stosowanych w polskich szy-
bowcach wyczynowych w latach 70. i 80.

3. Modernizacja konstrukcji tunelu aerodynamicznego

Podstawowym celem obecnej modernizacji byta che¢ ponownego zamknie-
cia kanalu tunelu oraz zmiany konstrukcji i powigkszenia przestrzeni pomia-
rowej. Nalezy zaznaczy¢, ze w latach 80. i 90. do$¢ zasadniczo zmienily sie
poglady na temat zasad projektowania tuneli aerodynamicznych i wymagan
odnosnie jakosci strumienia [1]. W szczegélnosci uznano, ze niewlasciwym jest
stosowanie duzych wartosci kontrakcji konfuzora (rzedu kilkunastu, weczesniej
standardowe rozwiazania), poniewaz wywoluje to niewlasciwa strukture tur-
bulencji i znieksztalca proces naturalnego przejécia laminarno-turbulentnego
na profilu. Optimum wedtug obecnych pogladéw wynosi ok. 6, a nie powinno
przekracza¢ 9. Rowniez ksztalt dyszy Witoszynskiego uwaza sie za niewtasciwy
dla konfuzora, poniewaz jego duza diugos¢ powoduje duze straty, generowanie
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stosunkowo grubej warstwy przy$ciennej i w efekcie wzrost poziomu turbulen-
cji w przestrzeni pomiarowe;j.

Modernizacja tunelu przeprowadzona zostata w kilku etapach. Pierwszym
byto zamkniecie kanatu tunelu, zaprojektowanie i wykonanie nowej przestrzeni
pomiarowej, nowego konfuzora i dyfuzora, zaprojektowanie i wykonanie nowej
przestrzeni stabilizujacej (przygotowujacej strumien), a takze rozszczelnienie
tunelu bezposrednio za przestrzeniag pomiarowa w celu maksymalnej redukcji
podciénienia w obszarze pomiarowym. Nowa przestrzen pomiarowa (o wymia-
rach 0,47 mx0,67 m i ksztalcie odmiokatnym — prostokat ze $cietymi narozami),
zostala wykonana z grubych ptyt poliweglanowych, co zapewnito mozliwos¢
pelnej obserwacji badanego modelu i systemu pomiarowego w trakcie badan.
Zastosowano w niej rozbiezne Sciany w celu redukcji gradientu ci$nienia wy-
nikajacego ze wzrostu grubosci warstwy przysciennej na $cianach. Przestrzen
pomiarowa wyposazona zostala w obrotowe okno do mocowania modelu (seg-
mentu plata) i zmiany kata natarcia, napedzane silnikiem krokowym i sterowa-
ne komputerowo. Za modelem umieszczono system trawersowania grzebieniem
aerodynamicznym do pomiaru straty pedu (i wyznaczania oporu profilowe-
go). Istnieje mozliwos¢ trawersowania grzebieniem w trzech osiach, przy czym
ruch pionowy inicjowany jest silnikiem krokowym, sterowanym z komputera.
Konfuzor (wykonany z kompozytu weglowo-epoksydowego) uksztaltowany jest
z dwoch krzywych trzeciego stopnia, ma kontrakcje 9,2 i wzgledng dtugosé 1,25
wysokosci. Sa to wartosci i ksztalty konfuzora obecnie zalecane przy projek-
towaniu tuneli. Ze wzgledow konstrukcyjnych zastosowany stopien kontrakcji
znajduje sie w gbérnej granicy wartosci zalecanych. Przestrzen stabilizujaca zo-
stala wydluzona. Zastosowano prostownice w postaci ulownicy o oczku 8 mm
i grubosci 10 cm oraz szeS¢ nadkrytycznych siatek chromo-molibdenowych do
tlumienia turbulencji i ujednorodnienia pola predkosci. Szacowany wspdlczyn-
nik strat dla siatek wynosi k =~ 1,2. Wymieniony zostal rowniez dyfuzor za
przestrzenia pomiarowa. Rysunek 2 przedstawia zespél przeprojektowanych
i wymienionych na tym etapie elementéw.

Kolejnym etapem modernizacji bylo zaprojektowanie i wymiana zespolu
napedowego oraz zastosowanie systemu chtodzenia, stabilizujacego tempera-
ture w trakcie wykonywania pomiaréw. Moc maksymalna zespolu napedowego
wynosi 50 kW (dodatkowo moze zostaé lekko przeciazony), co powoduje, ze bez
uktadu chlodzenia i przy zamknietym obiegu nastepuje bardzo szybki (w ciagu
pojedynczych minut) znaczacy wzrost temperatury strumienia. Zastosowany
uktad chtodzenia ma moc nieco mniejsza niz zesp6ét napedowy. Wynika to
z zalozenia, ze badania prowadzone sa zwykle przy niepelnej mocy (mniej-
szych predkosciach tunelowych). W przypadku maksymalnego obciazenia
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Rys. 2. Zaprojektowany zespot — przestrzen stabilizujaca, konfuzor, przestrzen
pomiarowa oraz pierwszy dyfuzor

tunelu dopuszcza sie nieciagly (przerywany) system pracy tunelu, z okreso-
wymi przerwami niezbednymi do obnizenia temperatury powietrza w tunelu.
Moc uktadu chtodzacego wynosi 35 kW.

Szczegdlnym wyzwaniem okazalo sie¢ zaprojektowanie i wymiana wentyla-
tora.

W trakcie eksploatacji tunelu wprowadzono jeszcze dodatkowe zmiany mo-
dernizacyjne. W szczegélnosci dodano siatke w dyfuzorze za wentylatorem
w celu eliminacji wystepujacego tam oderwania, dodano siatke pomiedzy trze-
cim i czwartym zakretem w celu ujednorodnienia pola predkosci przed ostat-
nim zespotem kierownic, zwigkszono ilo$¢ (do siedmiu) i wymieniono siatki ttu-
miace turbulencje. Nowe siatki majg nieco wigkszy wspdlczynnik strat, w celu
silniejszego ttumienia turbulencji przy duzych predkosciach przeptywu. Sche-
mat tunelu niskiej turbulencji po ostatecznej modernizacji (z zachowaniem
skali) przedstawia rys. 3.

4. Projekt wentylatora napedowego

Proba zastosowania gotowego wentylatora oferowanego na rynku okaza-
ta sie niemozliwa, z powodu nie spelniania stawianych wymagan. Dotyczy-
to to zaréwno ograniczen wymiarowych, jak i charakterystyk sprez-wydatek,
jednorodnoéci sprezu wzdluz promienia wentylatora oraz ograniczen hataso-
wych (co wynika gléwnie z predkosci konca topaty). W celu rozwiazania te-
go problemu opracowano wlasng metode projektowania wentylatoréw, opar-
ta o numeryczng metode rozwiazania przeplywu w palisadzie (metode oparto
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Rys. 3. Schemat zmodernizowanego tunelu niskiej turbulencji

o modyfikacje programu XFOIL do analizy /projektowania profilu i gruntownie
zweryfikowano w oparciu o dane eksperymentalne dla palisad) oraz inzynier-
skie podejscie do projektowania samego uktadu wirnik-kierownica wentylatora.
Punkt projektowy wentylatora okreslono na podstawie wymaganej predkosci
w przestrzeni pomiarowej (90 m/s) oraz zmierzonych wezesniej strat ciSnienia
w kanale tunelu. Wymagany sprez wynosi 1500 Pa przy wydatku 26,5m?/s.
Srednica zewnetrzna wentylatora zostata ustalona na 1,13 m, Srednica kolpaka
0,65 m, a predko$é¢ konca lopaty na 89m/s (odpowiada predkosci obrotowej
1500 obr /min). Wymagana moc maksymalna silnika 50 kW. Rysunek 4 przed-
stawia rozktad cisnienia w warunkach obliczeniowych dla uktadu lopatkowego
w jednym z przekrojéw zespolu wirnik-kierownice. Zaréwno wirnik, jak i kie-
rownice wentylatora zaprojektowano jako silnie obcigzone aerodynamicznie,
co wynikato z ograniczen predkosci obwodowej wirnika i sprezu.

sr3{-51.40 <0, | ABO>
Wo + U0 st

s Lot

Rys. 4. Przykladowy rozklad cidnienia w przekroju topatki wirnika i kierownic
projektowanego wentylatora
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Przed etapem wykonania wentylatora dokonano obliczeniowej weryfikacji
oplywu zaréwno wentylatora, jak i kanalu dolotowego oraz dyfuzora za wen-
tylatorem. Obliczenia te wykazaly stabe oderwanie na zewnetrznych partiach
kierownic w poblizu krawedzi sptywu oraz w dyfuzorze. Kierownice zostaly
nieco zmodyfikowane, natomiast oderwanie w dyfuzorze musiato by¢ likwido-
wane poprzez ewentualne dodatkowe siatki wyréwnujace pole predkosci w dy-
fuzorze (z uwagi na wykorzystanie istniejacych juz elementéw tunelu). Rysu-
nek 5 przedstawia ogélny widok zaprojektowanego wentylatora wraz z obrazem
rozkladéw ci$nienia i liniami pradu wyznaczonych programem ANSYS CFX.
Poézniejsze badania kalibracyjne zmodernizowanego tunelu w pelni potwierdzi-
ty efekty projektowania. Uzyskano zaréwno wymagany sprez wentylatora, jak
i przewidywane predkosci strumienia w przestrzeni pomiarowej.

ANSYS
RIS

.

Rys. 5. Ogdélny widok zaprojektowanego wentylatora z wynikami analizy optywu
programem ANSYS CFX — rozklady ci$nienia

Do napedu wentylatora zastosowano silnik tréjfazowy (umieszczony we-
wnatrz wentylatora) zasilany falownikiem. Aby nie dopuscié¢ do ewentualnego
przegrzania silnika zastosowano system wentylacji, przy czym powietrze chlo-
dzace do silnika doprowadzane jest i odprowadzane poprzez kanaly w kierow-
nicach wentylatora.

5. Kalibracja tunelu

W celu efektywnej eksploatacji tunelu konieczna jest mozliwo$é doktadnego
okreslenia parametréw strumienia (predkosci/ci$nienia tunelowego, ci$nienia
statycznego — niezaburzonego), wdrozenie systemu akwizycji danych pomia-



104 K. KUBRYNSKI I INNI

rowych, zaimplementowanie odpowiednich poprawek tunelowych oraz przygo-
towanie metod i oprogramowania do obrébki wynikéw. Parametry strumienia
niezaburzonego w przestrzeni pomiarowej okreslono w oparciu o rozktady ci-
$nienia w przestrzeni stabilizacyjnej oraz na $cianie konfuzora. Schematycznie
proces wyznaczania pokazano na rys. 6. Pomiary wykonano dla réznych pred-
kosci obrotowych wentylatora.

Rys. 6. Punkty pomiarowe w kanale tunelu i przestrzeni pomiarowej

Wyznaczono zalezno$¢ miedzy cidnieniem statycznym i dynamicznym
(w pustej przestrzeni pomiarowej w miejscu lokalizacji modelu) a ci$nienia-
mi w przestrzeni stabilizacyjnej i w punktach wzdluz konfuzora. Zaleznosci
te sa lekko nieliniowe, z uwagi na zmiane strat (tarcia) w kanale konfuzora
ze zmiang predkosci tunelowej (i liczby Re). Przykladowo ci$nienie tunelo-
we oraz cisnienie statyczne moze by¢ okreslone w oparciu o pomiar ci$nien
w przestrzeni stabilizacyjnej (punkt ,0”) oraz punkt ,3” w kanale konfuzora
z nastepujacych zaleznosci (a ewentualny blad jest ponizej 0,1%)

goo = 1,540(1 + 0,05522 _ps)

200
Poo = Po — 0,995¢00

gdzie: pg i p3 — ci$nienia w punktach ,0” i ,,3” z rys. 6.

Do opracowania wynikéw badan zastosowano klasyczne poprawki tunelowe
[2] na blokowanie przestrzeni przez model (solid blockage), blokowanie prze-
strzeni przez $lad lepki (wake blockage) oraz na prostowanie linii pradu (tzw.
efekt nosny (curvarure correction). Jednak w przypadku relatywnie duzych
cieciw plata uwzgledniane sa rowniez cztony nieliniowe poprawek.

Generalna zasada okresla, ze uzyskanie poprawnych charakterystyk aero-
dynamicznych w pelnym zakresie katéw natarcia (w tym okreslenie C'z_max)
wymaga, aby cieciwa plata nie przekraczala 40% wysokoSci przestrzeni pomia-
rowej. Z uwagi na ograniczona wysokos¢ przestrzeni pomiarowej przewidziano
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stosowanie zestawu dwoch modeli: segmentow o cieciwie 260 mm dla pomia-
row w pelnym zakresie katéw natarcia lecz w ograniczonym zakresie liczb Re
(do ok. 1,5mln) oraz o cieciwie 390 mm, dla okreslenia charakterystyk przy
wiekszych liczbach Reynoldsa (do 2,4mln), jednak w ograniczonym zakresie
katéw natarcia.

6. Przykladowe wyniki pomiaréw

Z uwagi na wystepujace silne zaklécenia natury elektrycznej (pole elek-
tromagnetyczne?) nie udalo sie dotad przeprowadzié¢ bezposrednich pomiaréw
termoanemometrycznych w zmodernizowanym tunelu, w tym bezpos$rednich
pomiaréw poziomu turbulencji. Wykonano natomiast badania réznych modeli
platéw symetrycznego (miedzy innymi w celu okreslenia odchylenia kierunku
strumienia w przestrzeni pomiarowej) i niesymetrycznych oraz szeroki zakres
badan profili laminarnych, w tym profili badanych wezeéniej w innych tunelach
aerodynamicznych, o uznanej jakosci. Wyniki wskazuja posrednio na zadawa-
lajaca jako$¢ zmodernizowanego tunelu [3]. Na rys. 7 przedstawiono przyklado-
we rozklady ci$nienia na profilu NACA 2415 o cigciwie 390 mm i poréwnanie
z wynikami obliczeniowymi (warto nadmienié, ze dla malych katéw natar-
cia rozbiezno$¢ wynikow obliczeniowych rozkladéw ci$nienia musi by¢ mata
z uwagi ma maly wplyw warstwy przysciennej). Jak widaé, zgodnosé oblicza-
nych rozktadéw cisnienia jest bardzo dobra dla katéow natarcia do 5deg. Dla
wiekszych katow natarcia uwidacznia sie duzy wpltyw duzej w tym przypadku
cieciwy modelu i silnego oddzialywania poziomych Scian tunelu. Poréwnanie
wynikoéw badan szybowcowych profili laminarnych pozwala ocenié, ze jakosé
wynikéw finalnych charakterystyk aerodynamicznych (zaréwno sity nosnej, jak
oporu i wspodlezynnika momentu) jest zadawalajaca, a dlugosé formowanych
pecherzy laminarnych (determinowanych potozeniem punktu turbulizacji) po-
zwala ocenié, ze poziom turbulencji w tunelu jest stosunkowo niski. W zakresie
do predkosci tubelowych ~ 50m/s jest wrecz wyjatkowo niski, na poziomie
najlepszych tuneli tej klasy. Przy predkos$ciach maksymalnych (~ 90m/s) wy-
kazuje jednak dos¢ istotny wzrost poziomu turbulencji.

7. Podsumowanie i wnioski
W pracy przedstawiono etapy i efekty modernizacji tunelu niskiej tur-

bulencji. Modernizacja objeta praktycznie wszystkie aspekty konstrukeji tu-
nelu. Efektem przeprowadzonej modernizacji jest wyrazna poprawa jakosci
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Rys. 7. Przykladowe rozklady ci$nienia na profilu NACA2415 dla wartosci
Cz=10,166 (a), Cz=0,718 (b) i Cz = 1139 (c)

pomiaréw. Zmieniono i usprawniono réwniez samg procedure realizacji ba-
dan, z automatycznym przestawianiem kata natarcia, trawersowaniem grze-
bieniem aerodynamicznym, automatyzacja realizacji pomiaru i obrobki wyni-
kéw. Zmodernizowany tunel byt tez wykorzystywany w szerokim programie
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badan i projektowania szybowcowych profili laminarnych, potwierdzajac swo-
je walory. Jednak jednym z istotniejszych efektéw modernizacji wydaje sie
zdobyte doswiadczenie i opracowane narzedzia obliczeniowe, ktore z powo-
dzeniem zastosowane zostaly w projekcie nowego tunelu aerodynamicznego,
o zdecydowanie lepszych parametrach (w szczegélnosci czterokrotnie wiekszej
powierzchni przekroju przestrzeni pomiarowej). Zastosowano w nim réwniez
oryginalne rozwiazania (na przyklad dyfuzory lopatkowe w narozach), ktére
sa wynikiem nowo opracowanych obliczeniowych metod projektowania.
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Low turbulence wind tunnel modernization and flow analysis

Abstract

The paper describes the modernization of low-turbulence wind tunnel located in
Aerodynamic Laboratory, Warsaw University of Technology, the Faculty of Power
and Aeronautical Engineering. The aim is to obtain a fully functional tunnel for 2D
air foils testing. The modernization covered the tunnel circuit, settling chamber, the
test section, fan, cooling system, but also the development and implementation of the
control system, measurement, data acquisition and processing of test results-including
calibration of the tunnel. The effect of these changes is a significant improvement of
research capacity of the tunnel, but also new experience regarding principles of the
wind tunnel design. It was utilized in the new, larger wind-tunnel project, currently
under construction.
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W pracy przedstawiono technike przeprowadzania prob w locie w od-
niesieniu do samolotéw o napedzie elektrycznym. Zaproponowano tez
metode standaryzacji wynikow badan. Ze wzgledu na stosunkowo no-
wy rodzaj napedu — silnik elektryczny — brak jest w literaturze opisu
podobnych zagadnien. Dlatego rozwiazania przedstawione w pracy sta-
nowia autorska propozycje zespotu badawczego ITWL.

1. Wstep

Kazdy statek powietrzny musi byé poddany wszechstronnym badaniom,
ktore okresla zaréwno jego mozliwosci lotne, jak i stuza sprawdzeniu bezpie-
czenstwa eksploatacji. Jednym z kluczowych etapéw takich badan sa badania
w locie. Badania takie pozwalaja poréwnaé rzeczywiste wlasciwosci lotne sa-
molotu z wymaganiami, ktére stanowily podstawe prac projektowych i kon-
strukcyjnych. Badania w locie daja ostateczng ocene efektéw catego ztozonego
procesu powstawania samolotu. Sg one tez niezbednym elementem wystepuja-
cym w czasie calego procesu eksploatacji samolotu. Badania w locie sg Zrodtem
wielu réznych informacji o aktualnym stanie technicznym samolotu.

Elementem badan w locie sa loty prébne, ktére moga byé wykonywane
w réznych warunkach atmosferycznych. Dotyczy to zaréwno réznic wynikaja-
cych z biezacych, krétkotrwalych zmian pogody, réznic zwiazanych z porami
roku, jak i roznic, ktorych zrédtem sg rézne strefy klimatyczne, w ktorych pro-
wadzone moga by¢ badania. W zwiazku z tym zachodzi konieczno$¢ zastoso-
wania takich metod badawczych, ktére pozwola na ujednolicenie otrzymanych
wynikéw badan i sprowadzenie ich do warunkéw uznanych za odniesienio-
we. Warunki takie opisuje Miedzynarodowa Atmosfera Wzorcowa (Atmosfera
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Standardowa). Nalezy jednocze$nie uwzglednié¢ réznice wynikéw badan wyni-
kajace z innej, niz deklarowana przez projektanta, masy samolotu.

Standaryzacja wynikéw badan w locie do warunkéw odniesieniowych po-
zwala obiektywnie oceni¢, czy badany statek powietrzny spelnia wszystkie
zalozenia, ktére legly u podstaw jego projektowania. W przypadku badan kon-
trolnych oraz badan realizowanych po naprawach i po modernizacjach bada-
nia w locie umozliwiaja ocene, czy charakterystyki statku powietrznego ulegty
zmianie i w jakim zakresie.

Wyniki badan w locie sprowadzone do warunkéw odniesieniowych daja
mozliwo$¢ obiektywnego poréwnania réznych statkéw powietrznych. Jest to
istotne np. w przypadku przetargu, gdy zachodzi koniecznos¢ wyboru najlep-
szej oferty. Jedynie osiagi sprowadzone do warunkéw odniesieniowych pozwa-
laja na odpowiedz, ktéry z analizowanych statkéw powietrznych najpelniej
spelnia wymagania.

2. Metoda standaryzacji charakterystyk lotnych
2.1. Wysoko$é odniesieniowa

W trakcie lotow doswiadczalnych rejestrowane sa parametry fizyczne po-
wietrza — ci$nienie barometryczne i temperatura — mierzona moze by¢ takze
wysoko$é¢ geometryczna rozumiana jako pionowa wysokos¢ nad powierzchnia
ziemi. Cisnienie oraz temperatura moga zmienia¢ si¢ w szerokim przedzia-
le zaleznie od pory roku i biezacych warunkow atmosferycznych. Poniewaz
charakterystyki lotne samolotu nie sa bezposrednio zalezne od wysokosci geo-
metrycznej jej pomiar ma niewielkie znaczenie. Natomiast wpltyw parametrow
fizycznych powietrza jest istotny. W zwiazku z tym wprowadza sie pojecie
umownej wysokosci odniesieniowej, ktérej parametry sa zgodne z Miedzyna-
rodowa Atmosfera Wzorcowa MAW. Otrzymane w trakcie lotu wartosci cha-
rakterystyk lotnych przelicza sie, odnoszac je do tej umownej wysokosci H,q.
Zaklada sie, ze zmierzona w trakcie lotu w warunkach rzeczywistych na wy-
sokosci lotu H,, warto$¢ parametru lotnego jest niezmienna. Poszukuje sie
takiej wysoko$ci H,q, na ktérej w warunkach MAW samolot uzyskatby taka
sama warto$¢ mierzonego parametru. Jest to wysokos¢ odniesieniowa (zastep-
cza).

W praktyce, w zaleznosci od przyjetego kryterium, jako wysokosé odnie-
sieniowa przyjmuje sie rézne wysokosci. Sg to:
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H — wysoko$¢ geometryczna mierzona od poziomu morza lub lotni-
ska,

H, — wysoko$¢ barometryczna okreslona wedlug atmosfery standar-
dowej w oparciu o zmierzone ciSnienie atmosferyczne,

H, - wysokos¢ wedtug gestosci okreslona wedlug atmosfery standar-
dowej w oparciu o zmierzong gestos¢ powietrza,

Hpr — wysokos¢ wedlug temperatury okreslona wedlug atmosfery

standardowej w oparciu o zmierzona temperature powietrza.
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Rys. 1. Metody wyboru wysokosci odniesieniowej

Dla MAW istnieje jednoznaczny zwiazek pomiedzy wysokoscia i ciSnieniem
oraz temperaturg powietrza. Dlatego znajac ci$nienie atmosferyczne, mozna
okresli¢ wysoko$¢ barometryczna H,,, a naste¢pnie inne parametry fizyczne po-
wietrza — temperature 7' i gesto$¢ powietrza p. Wartosci tych parametrow
zmierzone w trakcie lotu beda najczeéciej miaty inne wartosci niz obliczone.
Oznacza to, ze zmierzonej temperaturze rzeczywistej odpowiada na rysunku 1
punkt A lezacy poza linia Ty = f(H). Podobnie bedzie, jezeli obliczyé¢ wyso-
kos¢ Hp wedlug temperatury pomiaru, a nastepnie cisnienie py — bedzie one
inne od zmierzonego.

7 powyzszego wynika, ze okreslenie wysokosci odniesieniowej jest niejedno-
znaczne — inna bedzie wysokos¢ okreslona w oparciu o pomiar ci$nienia i inna
okre$lona w oparciu o rzeczywista temperature powietrza, dlatego koniecz-
ne jest przyjecie okreslonego kryterium. Przyjmuje sie, ze kryterium tym jest
rowno$é¢ pewnej funkcji cisnienia i temperatury w warunkach pomiarowych
i odniesieniowych f(p,T)

f(pody Tod) = f(pTZ7 Trz) (2-1)

gdzie indeksy oznaczaja: od — odniesieniowy, zgodny z MAW, rz — rzeczywisty.
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Warunki przedstawiam ponizej.

1. Jezeli f(p,T) =T, to (2.1) daje réwnos¢ T,q = T, 1 wysokoscig odnie-
sieniowg jest wysoko$¢ wedtug temperatury, tzn. H,q = Hp. Punktowi A
odpowiada punkt B na charakterystyce atmosfery wzorcowej (rys. 1).

2. Jezeli f(p,T) = p, to (2.1) daje r6wno$¢ p,q = pr, 1 wysokoscia od-
niesieniowa jest wysoko$¢ barometryczna, tzn. Hy,q = H,. Punktowi A
odpowiada punkt C' na charakterystyce atmosfery wzorcowej (rys. 1).

3. Jezeli f(p,T) = p/VT, to (2.1) daje r6wnos$é¢ poa/vToqa = pro/Ty-
punktowi A odpowiada punkt D na charakterystyce atmosfery wzorco-
wej (rys. 1).

4. Jezeli f(p,T) = p/T, to (2.1) daje ré6wnos¢ poa/Toq = prz/Tr. 1 Wy-
sokoscig odniesieniowa, jest wysokos¢ wedlug gestosci, tzn. H,q = H),.
Punktowi A odpowiada punkt E na charakterystyce atmosfery wzorco-
wej (rys. 1).

2.2. Metoda poprawek rézniczkowych

Metoda poprawek rézniczkowych bazuje na zalozeniu, ze charakterystyki
lotne samolotu (oznaczone litera X)) zaleza od parametréw zaréwno atmosfery
(np. temperatura 7' i ci$nienie p), jak i uktadu napedowego (np. obroty n)
oraz parametréw samolotu (np. masa m)

X = f(p,Tyn,m) (2.2)

Zmiana dowolnego z parametréw powoduje zmiane charakterystyki lotnej.
Traktujac charakterystyke X jako funkcje wybranych parametréw, jej réz-
niczke mozna przedstawi¢ w postaci

Wi 0X AW,
WZ:ZZ:—(X aW)dw XZXWZ W (2.3)

gdzie W; oznacza parametry wplywajace na charakterystyke. Xy, sa bezwy-
miarowymi wskaznikami okreslajacymi, o ile procent zmienia sie charaktery-
styka X przy jednoprocentowej zmianie parametru W;

W 09X
Wi = X aw,

(2.4)

Wskazniki te zalezg od konstrukcyjnych i aerodynamicznych cech badanego
samolotu, cech uktadu napedowego oraz od ci$nienia p i temperatury powie-
trza T
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Czesto zalezno$¢ (2.2) moze by¢ przedstawiona w postaci funkeji potegowej

X =[[wiwg . wh.. wix (2.5)

Wykonanie logarytmowania tego wyrazenia daje

Roézniczkujac obustronnie to wyrazenie, otrzymuje sie
X dW;
ff_g}”m (2.7)
stad
dX =Y £k:idVVZ- (2.8)
Wi

Poréwnujac wyrazenia (2.3) i (2.8), mozna zauwazy¢, ze w tym przypadku
wskazniki Xy, sa réwne wyktadnikom poteg wystepujacych w (2.5)

Najistotniejszy wplyw na zmiane charakterystyk lotnych maja cidnienie i tem-
peratura powietrza. Masa samolotu jest stala. Oznacza to, ze najistotniejsze
sa wskazniki X, 1 Xr:

X, = X, (cechy samolotu, p, T')

(2.10)
X7 = Xp(cechy samolotu, p, T')

Moga one byé¢ wyznaczone obliczeniowo (co nie zawsze jest mozliwe) lub
w oparciu o specjalne loty doswiadczalne wykonane dla danego typu samo-
lotu. Czesto, ze wzgledu na koszty ich sporzadzenia, wartosci wskaznikow X,
i X7 sa dostepne jedynie dla samolotéw seryjnych. Zazwyczaj odchylenia tem-
peratury rzeczywistej od warunkéw MAW nie przekraczaja 7%, za$ odchylenia
ci$nienia nie sa wieksze niz 20%. Jezeli tak jest, to wskazniki X, i X7 mozna
uznaé za state — zalezne jedynie od niezmiennych cech samolotu

X, = const X7 = const (2.11)
W zwiazku z tym w wyrazeniu (2.3) rézniczki mozna zastapi¢ przyrostami

(2.12)
AT = AT =T,q — T,
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Otrzymuje sie nastepujace formuty pozwalajace obliczy¢ przyrost oraz wartosé
parametru lotnego w warunkach odniesieniowych

AX X, Ap +XTAT
X?"Z p?"Z Tz

X, 2.13
X, = (2.13)

(- g) X1 7))

3. Badania laboratoryjne silnika elektrycznego

W przeanalizowanej literaturze brak jest informacji dotyczacych wplywu
warunkow otoczenia na prace silnikow elektrycznych stosowanych jako naped
samolotéw. Z tego powodu przeprowadzono badania, ktérych celem bylo usta-
lenie ewentualnych zaleznosci pomiedzy parametrami otoczenia i moca silnika
elektrycznego. Obiektem badan byt bezszczotkowy silnik elektryczny pradu
statego AXT 2820/14 o mocy 360 W. Zbudowano odpowiednie stanowisko po-
miarowe pokazane na rysunku 2. Silnik zasilany byt pradem stalym, ktorego
napiecie U i natezenie I mierzono. Umozliwiato to obliczenie mocy dostarcza-
nej do silnika

Ng=UI (3.1)

Termopars ¢o pomary Loy i Tarcm do pomary Sprrglo Sinik sbogmecy
Temparutury powwtrzs predhc stestowa) b s =
Ota gD sk =

v.rw-m 40 pomary
umpunm 1imia

Rys. 2. Stanowisko pomiarowe do badania charakterystyk silnika elektrycznego

Silnik byt obciazony przez polaczony sprzeglem odbiornik. W trakcie ba-
daf mierzono moment oporowy M oraz predkosé obrotowa w [rad/s], co po-
zwalalo obliczyé moc efektywna (uzyteczna) silnika
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N. = Mw (3.2)
oraz jego sprawnosé
N, Mw
n= N, UI (3.3)

W takcie badan silnik umieszczono w komorze barometrycznej (barokomorze),
gdzie wedtug zadanego programu zmieniano temperature i ci$nienie w celu
okreslenia wplywu tych wielko$ci na parametry pracy silnika. Z pomiaréw wy-
nikalo, ze cisnienie nie wplywa na moce oraz sprawnos¢. W zwiazku z tym
dalsze pomiary dotyczyly wplywu temperatury. Na rysunkach 3--5 pokazano
przebiegi mierzonych wielkosci w funkcji czasu. Pelny cykl pomiarowy trwatl
okoto 170 minut. W tym czasie cyklicznie zmieniano temperature otoczenia
w zakresie od 230 K do 328 K (—43°C do 55°C). Z rysunku 3 wynika, ze w trak-
cie calego pomiaru temperatura silnika bylta wyzsza od temperatury otoczenia.
Roéznica wynosita okoto 14 K. Wynika ona ze strat energii dostarczanej do silni-
ka. Potwierdza to rysunek 4 pokazujacy zmiany mocy dostarczanej Ng, ktora
jest wieksza od efektywnej N.. Mozna tu zauwazy¢é, ze spadek temperatury
powoduje wzrost mocy dostarczanej i jednoczeénie spadek mocy efektywne;j.
W wyniku tego sprawnos¢ silnika maleje ze spadkiem temperatury, co poka-
zano na rysunku 5.
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Rys. 3. Zmiana temperatury otoczenia Ty (t) i temperatury silnika
elektrycznego T (t)

Poniewaz czynnikiem powodujacym zmiany mierzonych parametréw pracy
silnika byta temperatura otoczenia, to sporzadzono wykresy pokazujace relacje
pomiedzy temperatura silnika T, mocami Ny i N, oraz sprawnoscia n a tempe-
raturg Ty . Pokazano je na rysunkach 6-+8. Rysunek 6 potwierdza jednoznacz-
ny zwiazek pomiedzy temperaturami 7T i T. Widoczna jest tu jednoczesnie
histereza przebiegu. Na rysunkach 6 i 7 przedstawiono linia aproksymujaca
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Rys. 5. Zmiana sprawnodci silnika elektrycznego Ng(t)
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Rys. 6. Zalezno$¢ temperatury silnika elektrycznego Ts od temperatury otoczenia Ty
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otrzymane wyniki. Na podstawie tych danych ustalono zaleznos¢ sprawnosci 7
od temperatury otoczenia Ty (rys. 8). Pozwolilo to ocenié, jakiego typu relacja
taczy te wielkoSci z temperatura otoczenia T.

w4 —
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ﬁ
65 — i
| v=0,0406x+ 54,692

60 } }
220 240 260 280 300 320 340

TulK]

Rys. 7. Zalezno$¢ mocy dostarczanej Ng i efektywnej N, od temperatury
otoczenia Ty
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Rys. 8. Zaleznosé sprawnoéci n silnika elektrycznego od temperatury otoczenia Tx

4. Standaryzacja predkoSci maksymalnej i predko$ci wznoszenia
dla samolotéw z silnikiem elektrycznym i Smigltem o staltym
skoku

Przy okreslaniu sposobdéw standaryzacji predkoéci charakterystycznych
przyjeto, ze samolot wyposazony jest w silnik elektryczny, ktory napedza $mi-
glo o stalym skoku. Zmiana mocy doprowadzanej do Smigta realizowana jest
poprzez zmiane obrotéw. Zastosowano metode poprawek rézniczkowych. Wa-
runki réwnowagi opisujace lot poziomy samolotu w postaci bilansu sity nosnej
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i sity ciezkosci oraz bilansu mocy uktadu silnik-$migto i mocy sity oporu ae-
rodynamicznego mozna zapisaé

gV?3

2 S mg = Czap—

NsmNe = Cra 22— S (4.1)

W oparciu o warunki podobienstwa stanéw lotu otrzymuje sie rézniczke

wzgledna predkosci charakterystycznych

av dTy dpg dn dm
— =Vr— 4V V— Vi — 4.2
Vv Ty * ppH * m (4.2)

Jezeli wykorzystaé zatozenie, ze wysokoécia odniesieniowa jest wysokos¢ baro-
metryczna, to dpy = 0 i mamy

T
W VTd 1y dny, dm (4.3)
v Ty n m

Mnozniki sa odpowiednio réwne [2]

20y — 5 + 1,76gRe — go., + %L+ 3

Vr = 5
3= 29C.. + gre + 90 = Ny = I Ty
vV — —NCy — YRe T 90, — 1
P V2
3—29c., + 9re +9m — Mg — UMkmbr
2 o (4.4)
an V2+V§b - 77J - 3770]\{
— oow 3
3= 200.0 + gRe + 9N = N — Mt Ty
V- —9C-a

3 —2gc., +gRe+gM—nJ—anﬁ

Wyrazenia te ulegaja uproszczeniu, jezeli:

e uwzglednié¢, ze w warunkach lotu z predkoscig maksymalng mozna przy-
J%é ny = 07 Ney = 07

e pominaé¢ wplyw liczby Reynoldsa na opoér samolotu: gr. = 0,

e pominaé¢ wpltyw liczby Macha koncoéwki topaty Smigta na wspoétezynnik
sprawnosci smigta 7,: 7y, = 0,

e pominaé wplyw Scisliwodci na charakterystyki aerodynamiczne samolotu
(jest niewielki): gn ~ 0, gc., = 9c.,, (90, = 0).
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Otrzymuje sie

)
5 gcza_i C s 1
Vp=2_ " V, = e
3 - 2gcza_i 3 - 2gcza_i (45)
_Cza 4
Vn =0 Vm - =
3 - 2gcza_i
gdzie
2
9Ceai = PeCom L1 (4.6)
CZ.

Jezeli wykorzystaé zatozenie, ze wysoko$cia odniesieniows jest wysokos¢ baro-
metryczna, to dpg = 0 i mamy [2]:
— rézniczke wzgledna predkosci maksymalnej

AVinaz dTy dn dm
=V n— + Vin— 4.
Vo T Th +V - + - (4.7)
— rézniczke wzgledng predkosci maksymalnej indykowanej
d‘/z max 1 dTH dn dm
- =(Vr— <)== n— + Vin— 4.
Vimaz ( T 2) Ty +h n * m ( 8)

— rézniczke wzgledng predkosci wznoszenia

aw, dTy
—= = Ay, —— 4.9
w, Ty (4.9)
gdzie
A 1 Vi
Wo =90 v JTo /pE
Wk B
Rézniczka wzgledna dW, /W, zalezy jedynie od predkosci indykowanej, dosko-
nalosci aerodynamicznej samolotu i od charakterystyk smigta.

(4.10)

5. Zasieg i dlugotrwalo$¢ lotu samolotu z silnikiem elektrycznym

Samoloty z napedem elektrycznym zasilane sa z akumulatoréw, ktérych
pojemno$¢ w istotny sposéb zalezy od temperatury. Ilustruje to rysunek 9.
Widaé, ze malejaca temperatura zmniejsza pojemnosé akumulatoréw, co nie-
korzystnie wplywa na zasieg i dlugotrwalos¢ lotu. Jednoczesnie maleje spraw-
nos¢ silnika, co oznacza, ze przy tej samej mocy efektywnej moc dostarczana
musi rosnaé, co dodatkowo zmniejsza zasieg i dlugotrwalo$é¢ lotu.



120 M. NOWAKOWSKI

0.05xC'A
o QIxCWN
£ (A
§ s e
L— —
===
L 1oxcA_p—"1
g / ////
— [ — | 2oc®
z
/
-20 -10 0 10 20 30 40 %

Temperatura [°C]

Rys. 9. Pojemno$é¢ akumulatora w funkcji temperatury [1]

Analogicznie, jak dla silnikéw spalinowych, mozna wprowadzi¢ nastepujace
pojecia [2]:
e godzinowe zuzycie tadunku I, — ilos¢ tadunku elektrycznego zuzywanego
przez uktad napedowy w ciagu godziny lotu

== 3] (5.1)

gdzie @ jest tadunkiem elektrycznym, ¢ — czasem wyrazonym w godzi-
nach lotu,

e kilometrowe zuzycie tadunku I — ilo§¢ tadunku elektrycznego zuzywa-
nego przez uklad napedowy na kilometr lotu

=9 [E} (5.2)

km

gdzie L jest odlegloscia,

e jednostkowe zuzycie ladunku i; — ilos¢ tadunku elektrycznego zuzywa-
nego przez ukltad napedowy w ciagu godziny lotu na wypracowanie jed-
nostki mocy

I, C
zjzﬁ’;[m} (5.3)

Pomiedzy godzinowym i kilometrowym zuzyciem tadunku elektrycznego
istnieje nastepujacy zwiazek

Ik = t 3.6V

(5.4)

km

SO

Q I {kg}
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gdzie mnoznik 3,6 stosuje sie, gdy predkosé wyrazona jest w [m/s]. Nie wyste-
puje on, gdy predkosé¢ wyrazi¢ w [km/h].

Maksymalny zasieg lotu osiagany jest, gdy kilometrowe zuzycie tadunku
elektrycznego jest minimalne.

Jezeli analizowaé lot horyzontalny, to kilometrowe zuzycie tadunku elek-
trycznego mozna przedstawié¢ z uwzglednieniem jednostkowego zuzycia tadun-
ku elektrycznego oraz charakterystyk samolotu i $émigta.

Z przeksztalcenia zaleznosci (5.4), przy wykorzystaniu (5.3), mozna nato-
miast otrzymac
I 0N
© 3,6V 36V

Biorac pod uwage rownanie ruchu samolotu bilansujace moce uktadu napedo-
wego i moc sity oporu

Iy, (5.5)

puV?
2

NemNe = Cra S =P,V

otrzymuje sie z kolei wyrazenie

I = 1N, _ Pyqi; _mg_ij (5.6)
3,6V 3,6nsm 3,6 nemK

Dla samolotéow z napedem elektrycznym minimalne kilometrowe zuzycie ta-
dunku osiagane jest, gdy i;/(nsm K ) ma warto$¢ minimalng. Jezeli przyjaé, ze
ij = const oraz 1), = const, to maksymalny zasi¢g otrzymuje si¢ dla mak-
symalnej wartosci doskonaltosci aerodynamicznej K. Zachodzi to podczas lotu
na optymalnym kacie natarcia.

6. Wnioski

W pracy przedstawiono metode badawcza majaca zastosowanie do samo-
lotéw napedzanych silnikami elektrycznymi. Metoda ta pozwala na obiektywi-
zacje wynikow badan, poprzez odpowiednia ich standaryzacje uwzgledniaja-
ca roznice pomiedzy rzeczywistymi warunkami atmosferycznymi i warunkami
okreslonymi przez Miedzynarodowa Atmosfere Wzorcowa. Roéznice te maja
bezposredni wplyw zaréwno na charakterystyki uktadu napedowego (silnik
i opcjonalnie $miglo), jak i na sily aerodynamiczne dziatajace na samolot.

W pracy skupiono sie na pomiarze podstawowych osiggéw, tj. predkosci
charakterystycznych oraz zuzycia tadunku decydujacego o zasiegu i dtugotrwa-
tosci lotu.
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The method of flight performance determination and standarization of
a plane with electric drive

Abstract

The paper will discuss the technique of flight tests conducted for a plane powered
by an electric drive. The standardization method will also be presented. Due to the
relatively new type of drive — electric motor — there is nothing in the literature that
describes similar issues. Therefore, solutions presented in the paper are the author’s
proposal of the AFIT research team.
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W pracy opisano badania zespolu napedowego przeznaczonego do skalowane-
go modelu bezzalogowego samolotu MOSUPS w ukladzie potaczonych skrzy-
det. Badania prowadzone byly w tunelu aerodynamicznym T-1 o Srednicy
przestrzeni pomiarowej 1.5 m. Celem badan bylo okreslenie sity ciggu i mo-
mentu reakcyjnego napedow w réznych konfiguracjach. Jak dotad, przeana-
lizowano cztery warianty napedu $miglowego oraz trzy warianty wentylatora
otunelowanego. MOSUPS jest wyposazony w naped pchajacy. Z tego wzgle-
du w badaniach zamodelowano przestoniecie tarczy $migta przez kadtub,
a takze odwzorowano fragment tylnego plata, umieszczonego tuz przed ze-
spolem napedowym. Z uwagi na spodziewany wplyw $migta na optyw kadtu-
ba i skrzydla zdecydowano sie na zastosowanie dwoch czujnikéw mierzacych
obciazenia. Jednym z nich byla hamownia mierzaca sile ciagu i moment re-
akcyjny, umieszczona wewnatrz modelu tylnej czesci kadtuba samolotu MO-
SUPS. Drugim czujnikiem byla szeScioskladowa waga tensometryczna, na
ktorej zamontowano kompletny obiekt. Waga mierzyta sity i momenty aero-
dynamiczne dzialajace na caty badany obiekt — a wiec i na zespé! napedowy,
i na kadtub ze skrzydlem. Wyposazeniem pomocniczym byl uklad mierzacy
predkosé obrotowa walu $migta oraz parametry elektryczne zespotu nape-
dowego. Badany zespét napedowy wyposazono w silnik elektryczny o mocy
3kW, zasilany z akumulatoréw ukrytych wewnatrz modelu.

1. Cel i zakres badan

Opisane badania przeprowadzone byty w ramach programu projektowania
i budowy samolotu bezzalogowego w ukladzie ptata zespolonego MOSUPS
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(Model Samolotu w Uktadzie Polaczonych Skrzydet). Jednym z zadan przewi-
dzianych w programie bylo wyznaczenie ciagu i momentu reakcyjnego zespotu
napedowego w réznych konfiguracjach. Charakterystyki te miaty byé¢ wyzna-
czone zaréwno w warunkach statycznych, jak i w tunelu aerodynamicznym, co
mialo odwzorowa¢ warunki wystepujace w locie.

2. Wymagania

Zgodnie z zamierzeniami konstruktora, samolot MOSUPS ma by¢ wyposa-
zony w naped w uktadzie pchajacym (rys. 1). W badaniach zespolu napedowe-
go nalezalo wiec uwzgledni¢ przestoniecie tarczy $migla przez kadtub, a takze
oddziatywanie tylnego plata, umieszczonego tuz przed Smiglem. W zwiagzku
z tym obiekt badawczy przeznaczony do testow w tunelu aerodynamicznym
(rys. 2) odwzorowuje geometrie tylnej czesci platowca, tzn. kadtuba, nasadowej
czedci plata tylnego oraz usterzenia pionowego.

Rys. 1. Samolot MOSUPS - wizja artystyczna

Dodatkowym wymaganiem byto rozmieszczenie wyposazenia pomiarowego
oraz systemu zasilania elektrycznego silnika (Turnigy RotoMax o mocy 3kW)
wewnatrz modelu. Silnik mial by¢ zasilany akumulatorami, nie z zewnetrz-
nego zrodla zasilania, z kilku powodéw. Po pierwsze, zasilacz zapewniajacy
prad o potrzebnych parametrach byl trudno dostepny. Po drugie, kable zasila-
jace moglyby generowaé pole elektromagnetyczne zaklocajace prace urzadzen
pomiarowych, a ich sztywnosé falszowalaby obciazenia mierzone przez wa-
ge tensometryczna. Dodatkowo zastosowanie akumulatoréow, ktére majg byé
zastosowane w docelowym, latajacym modelu samolotu jeszcze lepiej odwzo-
rowuje warunki, w ktérych pracowaé bedzie rzeczywisty zespét napedowy.

Obiekt badawczy mial by¢ zamontowany w tunelu aerodynamicznym w ta-
ki sposdb, aby mozna bylo zmienié¢ jego kat natarcia. Oczywiscie, predkosé
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Rys. 2. Obiekt badawczy na tle tunelu T-1

przeptywu niezaburzonego oraz predko$é¢ obrotowa $migla rowniez byty stero-
wane.

3. Badania zespoléw napedowych na Swiecie

W badaniach zespolu napedowego zaréwno w warunkach statycznych, jak
i tunelowych rozréznia sie jako$ciowa analize pola przeptywu za pomoca tech-
nik wizualizacyjnych [1], analize rozkladu predkosci za $migltem przy uzyciu
grzebieniowej sondy ci$nienia [2], a takze bezposredni pomiar obciazen dziata-
jacych na zesp6l napedowy (a wiec ciagu oraz momentu reakcyjnego) [3]-[6].
Obciazenia mierzone sa poprzez uklady mechaniczne, elektryczne (z mostka-
mi tensometrycznymi) itp. Wybrano ten ostatni sposéb, gdyz otrzymywane
wyniki byly najistotniejsze z punktu widzenia rozwoju samolotu MOSUPS.
W stosunku do znanych autorom badan wprowadzono jednak pewne odstep-
stwo, decydujac sie na uzycie dwoch czujnikéw obciazen. Jednym z nich byta
hamownia, ukryta wewnatrz modelu kadluba; mierzyta ona ciag i moment
reakcyjny zespolu napedowego. Drugim byta szesciosktadowa waga tensome-
tryczna, stanowiaca element mocowania kompletnego obiektu badawczego do
stanowiska. Mierzyla ona obciazenia aerodynamiczne dzialajace na caly ba-
dany obiekt — a wiec nie tylko na zespdt napedowy, ale réwniez na platowiec.
Wstepne préby oraz obliczenia numeryczne wykazaly bowiem, ze obecnosé
$migta pchajacego moze wyraznie wplynaé na optyw kadtuba samolotu. Zmia-
ny moga mie¢ charakter nie tylko ilo$ciowy, ale i jakosciowy. Chodzi tu m.in.
0 obecnosé lokalnego oderwania przeplywu na powierzchni kadtuba i plata.
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4. Tunel aerodynamiczny

Badania przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym T-1 (rys. 3). Jest to
tunel o zamknietym obiegu i otwartej przestrzeni pomiarowej. Srednica prze-
strzeni pomiarowej wynosi 1,5m, a jej dtugos¢ — 2,2m. Tunel napedzany jest
silnikiem elektrycznym o mocy 55 kW, wyposazonym w 4-topatowy staloobro-
towy wentylator. Naped ten zapewnia predko$é od ~ 12m/s do 40 m/s, regulo-
wana poprzez nastawianie kata skoku topat wentylatora (zgrubnie) i polozenie
klapek upustowych (precyzyjnie).

Rys. 3. Schemat tunelu T-1

5. Wyposazenie pomiarowe

Charakterystyki zespotu napedowego byly rejestrowane przez dwa elemen-
ty pomiarowe. Pierwszym zrédtem byta hamownia, pokazana na rys. 4. Za jej
pomoca rejestrowano:

e napiecie i natezenie pradu zasilajacego silnik (a posrednio — moc elek-

tryczna),

e predkos¢ obrotowa walu $migla,

e ciag Smigta,

e moment reakcyjny.

Drugim urzadzeniem pomiarowym byla przedstawiona na rys. 5 szescio-
sktadowa waga tensometryczna HWG-6, mierzaca obciazenia catkowite dziata-
jace na model. Stanowita ona jednoczesnie jedyny element mocowania modelu
do stanowiska, co jest warunkiem poprawnosci wykonywania badan wagowych.
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Rys. 5. Waga tensometryczna HWG-6 na maszcie mocujacym model

6. Koncepcje mocowania modelu zespotu napedowego

Podczas projektowania modelu zespotu napedowego rozwazano dwie kon-
cepcje mocowania wagi do hamowni i struktury modelu; przedstawiono je na
rys. 61 rys. 7.

W pierwszej koncepcji waga (widoczna po prawej) mocowana byla pozio-
mo, jak w wiekszo$ci modeli badanych w tunelach aerodynamicznych Insty-
tutu Lotnictwa; jest to wiec uktad wielokrotnie sprawdzony. O$ wagi mogla
przebiegaé blisko osi obrotu walu $migla, co zapewniato mata warto$¢ momen-
tu pochylajacego pochodzacego od napedu. Ponadto mozliwe byto catkowite
ukrycie wagi wewnatrz kadtuba modelu, co chronitoby ja przed przypadkowym
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Rys. 7. Mocowanie wagi — koncepcja 2 (pionowo)

uszkodzeniem. Koncepcja ta miata jednak powazne ograniczenia. Po pierwsze,
waga nie mogta byé zamocowana bezposrednio do podstawy hamowni — ko-
nieczny byl dodatkowy element taczacy obydwa elementy wyposazenia, na
rys. 6 zaznaczony schematycznie jako wygiety ptaskownik. Element ten mogt
by¢ zintegrowany ze struktura zespolu napedowego, co jednak komplikowa-
loby jego konstrukcje i eksploatacje (montaz wyposazenia, wlaczanie i wyla-
czanie aparatury, wymiane akumulatoréw itd.). Istotnym ograniczeniem byta
tez znaczna dtugos¢ modelu, okoto 1,10 m, ktora implikowata duze odleglosci
srodka ciezkodci i érodka parcia sit aerodynamicznych od punktu mocowa-
nia wagi do stanowiska (przed modelem). W oczywisty sposéb zwigkszalo to
niebezpieczenstwo wystapienia drgan modelu, ktére byly niedopuszczalne ze
wzgledow bezpieczenstwa. Ryzyko drgan byto zwiekszone takze w zwiazku
z obecnoscig elementu posredniczacego, ktory w praktyce bytby mocowany do
wagi i do hamowni z pewnymi luzami. Duze ramiona sil aerodynamicznych
i sity ciezkosci (wzgledem érodka ukladu wagi) rodzily réwniez ryzyko prze-
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kroczenia dopuszczalnych wartosci momentu pochylajacego i odchylajacego.
Kolejna wada byla konieczno$é¢ umieszczenia mocowania modelu przed nim,
co zwieksza zaburzenia aerodynamiczne i falszuje wyniki badan. Nie bez zna-
czenia byla tez trudno$é z umieszczeniem modelu w przestrzeni pomiarowej
tunelu tak, aby nie kolidowal on z konfuzorem wlotowym.

Wobec wszystkich wad koncepcji 1 zdecydowano sie na koncepcje druga,
ktora zapewnialta mniejsza dlugo$é modelu i wieksza jego sztywnos$é (w zwiaz-
ku z mocowaniem wagi do podstawy hamowni). Ponadto sama obudowa wy-
kazata mniej probleméw przy budowie i jest korzystniejsza aerodynamicznie.
W tym przypadku srodek uktadu wagi lezal blizej srodka ciezkosci i spodzie-
wanego $rodka parcia, co zapewnialo lepsze wykorzystanie zakreséw wagi. Je-
dynym wyjatkiem bytla sita ciagu, ktérej ramie bylo wieksze, niz w koncepcji 1.
Wada koncepcji 2 byta tez konieczno$¢ wymiany podstawy hamowni na szer-
sza, aby umozliwi¢ montaz kolnierza wagi.

Rys. 8. Rozmieszczenie wyposazenia we wnetrzu obiektu badawczego

Model, zaprojektowany i zbudowany wedlug koncepcji 2, przedstawiono na
rys. 8. Zostal on zamontowany (za posrednictwem wagi i pionowego ,masztu”)
do sterowanego elektrycznie stanowiska, ktére umozliwiato zmiane kata natar-
cia i kata §lizgu modelu. Sterowanie potozeniem modelu zapewnial system
pomiarowo-sterujacy, opisany szerzej w [7]. System ten zostal zmodyfikowany,
aby umozliwié:

e pomiar napie¢ mostkow tensometrycznych wagi,

e sterowanie silnikiem badanego modelu.

Pomiar napie¢, zaleznych od obciazen dziatajacych na model, zostal za-
pewniony przez karte pomiarows National Instruments USB-6259, do ktérej
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wejsé analogowych (szesciu z 32 dostepnych) doprowadzono napiecia mostkow
tensometrycznych wagi. Napiecia te zostaly wzmocnione przez system akwi-
zycji danych ESAM Traveller CF.

——
o,

Rys. 9. System akwizycji danych ESAM Traveller CF (po lewej) i karta pomiarowa
NI USB-6259

Obstuge karty zapewnial program SterKat T-1.vi, stanowiacy element sys-
temu pomiarowo-sterujacego tunelu T-1. Program ten, utworzony w srodowi-
sku LabVIEW 2012, zostal zintegrowany z aplikacja zapewniajaca sterowanie
silnikiem, autorstwa dr. inz. Dominika Glowackiego (ITLiMS PW). Sterowa-
nie silnikiem bylto mozliwe dzigki ukryciu w kadlubie karty National Instru-
ments, model USB-6211, ktorej wyjscie licznikowe generowato prostokatny sy-
gnal o czestotliwoéci 50 Hz i zmiennym stopniu wypelnienia (PWM — Pulse
Width Modulation). Czas trwania stanu wysokiego (wg standardu TTL), od 1
do 2ms, decydowal o predkosci obrotowej watu silnika. Aplikacja umozliwiala
sterowanie w trybie recznym badz automatycznym — operator programu zada-
wal czas trwania impulsu PWM — a wiec posrednio predkosé obrotowa watu
smigta. Mozliwe byto réwniez ustawienie jednego z predefiniowanych przebie-
géw predkosci obrotowej — rys. 10.

Jednoczesnie prowadzono rejestracje parametrow mierzonych przez ha-
mownie. W hamowni elementem odpowiadajacym za akwizycje oraz zapisywa-
nie danych byl Eagle Tree eLogger V4. Bezposrednio zapisywat dane dotyczace
silnika elektrycznego (napiecie, prad oraz predkosé obrotowa) oraz posrednio
napiecia ze wzmacniaczy tensometrycznych.

7. Badane konfiguracje zespotu napedowego

Stanowisko opisane powyzej postuzyto do okreslenia charakterystyk kilku
wariantéw zespotu napedowego. Jak dotad, zakoniczono pierwszy etap badan,
w ktorym przebadano otunelowany, pieciolopatowy wentylator oraz cztery
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Rys. 10. Panel czotowy aplikacji sterujacej silnikiem (widoczny profil predkosci
ustawiony dla automatycznego trybu sterowania)

\v.

Rys. 11. Wybrane konfiguracje zespotu napedowego

modelarskie $migta dwu- i czterolopatowe, rézniace sie Srednica i skokiem.
Dodatkowo badano wentylator ze stozkowym kotpakiem oraz ze sterami stru-
mieniowymi umieszczonymi w sptywowej czedci otunelowania. Niektore prze-
badane konfiguracje zespolu napedowego przedstawiono na rys. 11.
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8. Podsumowanie

Dotychczas przeprowadzone badania wykazaly, ze opisany model pozwala
na wyznaczenie charakterystyk ciggu i momentu reakcyjnego w symulowanych
warunkach lotu. Przyktadowe wyniki dla dwutopatowego drewnianego $migla
typu Fiala 20x10 zostaly przedstawione na rys. 12. Przedstawiono wykres cia-
gu w zaleznoéci od predkodci przeptywu dla trzech przypadkéw: dla mocy
maksymalnej, dla stalej predkosci obrotowej $migta (n = 6000 obr/min) oraz
dla 50% maksymalnego sygnaltu sterujacego. Zgodnos$é wartosci ciagu zmie-
rzonych niezaleznie przez wage (linia przerywana) i hamownie (linia ciagla)
sugeruje, ze pomiary sa przeprowadzone w sposéb wiarygodny.

Badania realizowane wedlug koncepcji opisanej w pracy nie sa, jak dotad,
zakonczone. Z tego wzgledu nie omoéwiono szerzej ich wynikow, ktore beda
przedmiotem odrebnego artykutu.

12

Fiala 20x10E

K —f— max_ham
=. .\_ — m~- max_tunel
- L}

= A= 6000rpm_tunel
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=)
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Rys. 12. Przykladowe wyniki — ciag Smigla w funkcji predkosci przepltywu i réznych
predkosci obrotowych dla dwulopatowego smigta Fiala 20x10E
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Concept and realization of propulsion system tests in a wind tunnel

Abstract

The paper describes tests of a propulsion system designed for an unmanned aerial
vehicle MOSUPS in joined wing configuration. The tests have been conducted in the
T-1 wind tunnel with diameter of 1.5 m. The aim of the studies was to measure the
thrust and torque of the drives in various configurations. Until now, four propeller
drive units and three ducted fan variants have been analyzed. MOSUPS is equipped
with a pusher prop. For that reason, the tests modelled the influence of fuselage
screening the propeller. What is more, the aft wing has also been modeled, placed
just in front of the propulsion system. As the influence of the propeller on the flow
around the wing and fuselage has been expected, two sensors measuring the loads
have been used. One of them is the test stand measuring thrust and torque, which has
been installed inside the model of the aft part of the fuselage of MOSUPS aircraft.
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The other one is a six component load cell on which the whole model has been
mounted. The load cell measured aerodynamic forces and moments reacting on the
whole measured subject thus also the powerplant. Auxiliary equipment has been used
to measure rotational speed of the propeller shaft and electrical parameters of the
drive unit. The tested model has been equipped with a 3kW motor powered from
batteries placed inside the model.
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Wymagania znacznego zwigkszenia predkosci lotu bezzatogowych celéw
powietrznych spowodowaly konieczno$é¢ zaprojektowania nowego, dwu-
silnikowego imitatora celu powietrznego JET-2, wigkszego i znacznie
ciezszego od poprzednika. Duzym modyfikacjom ulegly uklady stero-
wania i zasilania, w ktérych poza niezalezng obstuga dwdch silnikéw
odrzutowych (wraz z procedurami uruchamiania i monitorowania sta-
nu) zmodyfikowano wigkszosé algorytmoéw stabilizacji i nawigacji w celu
zwickszenia precyzji realizacji zadanych parametréw lotu oraz umozli-
wienia automatycznego startu i ladowania. W artykule przedstawiono
zakres badan w locie oraz problemy eksploatacyjne zwiazane z bezpie-
czenstwem ich wykonania. Przedstawiono zarys metodyk badawczych
podstawowych parametrow samolotu takich jak: zasieg, dltugotrwalosé
lotu, stateczno$¢ lotu, predko$é wznoszenia.

1. Wprowadzenie

Wprowadzenie do uzytkowania nowego samolotu, a szczegdlnie samolo-
tu bezzalogowego, powinno by¢ poprzedzone dokladnym jego poznaniem pod
wzgledem osiagdéw, sterownosci i statecznodci. Badania w locie samolotu bezza-
logowego pozwalaja na okreslenie dopuszczalnych obszaréw jego eksploatacji
i daja gwarancje zachowania odpowiedniego poziomu bezpieczenstwa lotu.

W ramach projektu ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasa
lotu” opracowano i skonstruowano odrzutowy samolot z programowang trasa
lotu, ktory bedzie stuzyt jako latajacy cel powietrzny do treningéw i wykony-
wania strzelan artyleryjskich i rakietowych z eksploatowanych w polskiej armii
zestawow rakietowych wykorzystujacych do naprowadzania wiazke radarowa.
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2. Cel i obiekt badan

Celem badan w locie odrzutowego samolotu bezzalogowego jest ocena:

poprawnosci zastosowanych rozwiazan konstrukcyjnych (funkcjonalno-
uzytkowych),

podatnoéci eksploatacyjnej oraz warunkéw bezpieczenstwa w procesie
eksploatacji,

osiagéw (etapu startu z wyrzutni startowej, predkosci przeciagniecia,
wznoszenia i ladownia, predkosci maksymalnej, zasiegu i dtugotrwatosci
lotu),

drgan i wytrzymaltosci konstrukcji,

zespolu napedowego,

wlasnosci w locie automatycznym (doktadnos$é utrzymania trasy i wyso-

kosci lotu, zdolno$é do wykonywania komend zadawanych z naziemnej
stacji kontroli lotu, zasiegu tacznosci).

Obiektem badan jest odrzutowy cel powietrzny z programowang trasa lotu
(rys. 1), ktéry powinien uzyskaé nastepujace osiagi:

[ S N N

)
)
)
)
)

6)

maksymalna predkosé lotu nie mniejsza niz 150 m/s,
minimalna predko$é nie wieksza niz 30 m/s,

putap maksymalny nie mniejszy niz 5000 m,
predko$é wznoszenia wieksza niz 6 m/s,
maksymalny czas lotu nie krotszy niz 60 minut,

zasieg operowania do 40 km od naziemnej stacji sterowania.

W celu bezpiecznego wykonywania badan w locie okre$lono podstawowe
warunki i ograniczenia wykonywania préb:

e loty badawcze nalezy przeprowadzaé¢ w spokojnym powietrzu, poniewaz

nawet niewielkie turbulencje moga powodowaé duze btedy w okreslaniu
poszukiwanych charakterystyk,

podczas prob niedopuszczalne jest wystepowania odwrotnego gradien-
tu temperatury otoczenia (stala lub wzrastajaca ze wzrostem wysokosci
temperatura powietrza) wskazujacego na wystepowanie pionowych pra-
déw powietrza,

podczas prob niedopuszczalne jest wystepowanie znacznych zmian pred-
kosci (powyzej bm/s na 1000 m wysokosci) i kierunku wiatru wraz ze
zmiang wysokosci,
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Rys. 1. Odrzutowy bezzalogowy statek powietrzny

137

badania powinny by¢ realizowane w warunkach otoczenia zblizonych do
warunkow Atmosfery Wzorcowej,

préba badawcza jako pozadany stan pomiarowy powinna mieé¢ dlugo-
trwalosé nie mniejsza niz 30s.

Plan badan

sterownosci:

start z wyrzutni startowej,
wznoszenie,

lot poziomy,

lot w zakretach,

lot szybowy,

ladowanie metoda spadochronowa,
ladowanie metoda klasyczna na plozie.

. Loty ze sterowaniem recznym w zakresie widzialnoéci w celu sprawdzenia

Loty ze sterowaniem automatycznym poza zakresem widzialnosci w celu
sprawdzenia:

maksymalnej predkosci lotu,
dlugotrwaltosci lotu,

putapu,

zasiegu operowania,
utrzymania trasy i wysokosci.
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Ze wzgledu na brak pilota na poktadzie statku powietrznego i mozliwosci
wizualnego sprawdzenia poprawnosci parametréw lotu w czasie badan zastoso-
wano dwutorowa mozliwo$¢ zapisu danych lotu. W czasie wykonywania badan
parametry lotne i eksploatacyjne sa jednoczes$nie zapisywane na pokladzie sa-
molotu i transmitowane w czasie rzeczywistym do naziemnej stacji kontroli
lotu. Pokladowy system sterowania i akwizycji danych odrzutowego samolotu
bezzalogowego zostal przedstawiony na rys. 2. Gléwnym elementem systemu
jest autopilot, ktéry oprocz funkcji kierowania samolotem spelnia role reje-
stratora. To do niego splywaja wszystkie dane z czujnikéw pomiarowych i on
wypracowuje dane do sterowania w zaleznosci od wczedniej zaprogramowanych
parametréw lotu i trasy.
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=55 SERWOMECHANIZMY

—
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jp  OBROTOMIERZ ENTRAL
AEROMETRYCZNA

WYSOKOSCIOMIERZ =]
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Rys. 2. Pokladowy system sterowania i akwizycji danych

Na poktadzie odrzutowego samolotu bezzalogowego dla kazdej chwili 7;
dokonuje sie pomiaru nastepujacych parametrow

[P(73)] = [6i(73), Xi(72), Pi(7i), Vi(7i), £2i(7i), i (7i), Bi(7i), vi(73), wi (7)),

qi(13), Ty(13), T (1), prr (7)) (2.1)

gdzie: 0;(7;) — kat wychylenia steréw, X;(7;), ®;(7;) — wspélrzedne liniowe
i katowe, V;(7;), £2;(7;) — predkosci liniowe i katowe, «;(7;), Bi(7:), vi(7:) — kat
natarcia, §lizgu i toru lotu, T;(7;) — temperatura gazéw przed turbina, g;(7;) —
wydatek paliwa, w;(7;) — predko$¢ obrotowa wirnika silnia odrzutowego.
Zmierzone w i-tym kroku czasu wartoéci parametréw odrzutowego samo-
lotu bezzalogowego sa przetworzone do postaci dyskretnej, standaryzowane,
kodowane i w takiej postaci rejestrowane w pamieci rejestratora autopilota
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i (réwnolegle) przesytane droga radiowa do naziemnej stacji sterowania i akwi-
zycji danych. Na rys. 3 przedstawiono algorytm identyfikacji wtasnosci samo-
lotu realizowany na pokladzie statku powietrznego.
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» katy wychylenia sterow 2
» wspotrzedne liniowe i katowe
» predkosci liniowe i katowe

» katy natarcia, slizgu i toru lotu
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Rys. 3. Algorytm metody identyfikacji wlasnosci samolotu w czasie rzeczywistym —
czesé realizowana na pokladzie

Naziemna stacja kontroli lotu bezzalogowego samolotu odrzutowego sta-
nowi integralng cze$é¢ systemu sterowania latajacej statku powietrznego i jest
urzadzeniem niezbednym do operowania tym samolotem. Zadaniem naziemnej
stacja kontroli lotu jest sterowanie samolotem w czasie wykonywania badan
w czasie rzeczywistym, odbiér transmisji przesytanej z poktadu samolotu, roz-
kodowywanie tych danych i prezentacja graficzna parametréw lotu i danych
nawigacyjnych na ekranie komputera gtéwnego. Sterowanie samolotem reali-
zowane jest przez operatora z naziemnej stacja kontroli lotu.

Wiadciwodci dynamiczne odrzutowego samolotu bezzalogowego identyfiko-
wane beda w naziemnej stacji kontroli lotu na podstawie modelu fizycznego
samolotu i modelu matematycznego przestrzennego ruchu samolotu.
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Rys. 4. Schemat naziemnej stacji kontroli lotu

Dla modelowania fizycznego i matematycznego odrzutowy samolot bezza-
togowy traktowany jest jako bryla sztywna o zmieniajacej sie masie i szeSciu
stopniach swobody odpowiadajacych przemieszczeniom w plaszczyznie piono-
wej i poziomej oraz trzem katom obrotu dookota odpowiednich osi przyjetego
uktadu wspolrzednych. Ponadto przyjeto, ze ruch odrzutowego samolotu bez-
zalogowego odbywa sie w wyniku dziatania ciagu dwéch silnikéw turbinowych
oraz stacjonarnych sil aerodynamicznych i masowych zredukowanych do wek-
tora gltéwnego i momentu gléwnego wzgledem $rodka masy samolotu.

Réwnania ruchu odrzutowego samolotu bezzatogowego sformutowano na
podstawie réwnan dynamiki klasycznej bryly o zmieniajacej sie masie, tzn.
prawa o zmianie pedu i kretu uktadu materialnego:

e rownania dynamicznego ruchu postepowego i obrotowego,
e rownania kinematyczne predkosci katowych i liniowych,
e roéwnania zmiany masy,

e zwiazki geometryczne samolotu.

3. Podsumowanie

W czasie prob i badan w locie beda sprawdzane wlasnosci aerodynamiczne
i eksploatacyjne bezzalogowego odrzutowego statku powietrznego, a w tym
miedzy innymi:
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1. Parametry wznoszenia odrzutowego samolotu bezzalogowego.

Préby w locie na wyznaczenie parametréw wznoszenia przeprowadzo-
ne zostana metoda kolejnych wznoszen, nazywana takze metoda ,ze-
béw pily”. Metoda ta polega na wykonaniu serii kolejnych ustalonych
wznoszen na wybranej wysokoéci badawczej ze stopniowo narastajacymi
predkosciami lotu, w trakcie ktérych wyznaczane beda pionowe predkosci
wznoszenia odpowiadajace poszczegdlnym predkosciom lotu. Wymagane
w badaniach serie wznoszen wykonywane beda na minimum 4 wysoko-
$ciach. Proby przeprowadzone zostang z klapami w polozeniu startowym
i ze schowanymi klapami (konfiguracja przelotowa badanego samolotu
bezzalogowego). Zakresy predkosci lotu, dla ktérych przeprowadzone zo-
stang serie ustalonych wznoszen dobierane beda tak, aby najmniejsza
predko$¢ byta mozliwie bliska predkosci przeciggniecia na danej wysoko-
$ci badawczej, zas najwieksza byla bliska lub réwna maksymalnej pred-
kosci lotu poziomego.

Na podstawie badan predkosci wznoszenia wraz z odpowiadajacymi tym
wznoszeniom predkosciami lotu samolotu bezzalogowego, uzyskanymi
dla wszystkich realizowanych w trakcie préb w locie serii ustalonych
wznoszen, otrzymamy komplet krzywych przedstawiajacych zaleznosé
predkosci wznoszenia od predkoéci lotu nazywane biegunowymi wzno-
szenia.

2. Zasieg lotu (maksymalna mozliwa do pokonania w locie odleglosé) i dtu-
gotrwalos$é lotu (maksymalny mozliwy czas przebywania w powietrzu)
odrzutowego samolotu bezzalogowego.

Zasieg i dlugotrwalosé lotu odrzutowego samolotu bezzalogowego okre-
Slone zostang na podstawie zuzy¢ paliwa w fazach: przedstartowej (roz-
ruchu, podgrzania, préby silnika, oczekiwania na start), startu i roz-
pedzania do predkosci najlepszego wznoszenia oraz czasu trwania tych
manewrdw, wznoszenia na wysokos¢ przelotowa, lotu na poszczegdlnych
odcinkach poziomych na danej predkosci i wysokosci przelotowej, zniza-
nia i ladowania.

Zasieg lotu odrzutowego samolotu bezzalogowego jest rowny sumie wy-
znaczonych odlegloéci poziomych przebytych w fazie wznoszenia, na ko-
lejnych odcinkach lotu poziomego i na znizaniu do ladowania.

Dtugotrwatoéé lotu samolotu jest suma dlugotrwalosci: startu i rozpe-
dzania, wznoszenia na wysokos¢ przelotowa, lotu na poszczegdlnych od-
cinkach poziomych, znizania i ladowania.
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Miejscem badan bedzie poligon morski w Ustce. Przykladowe zobrazowanie
miejsca startu i trasy lotu widziane przez operatora na stacji kierowania lotem
przedstawiono na rysunku 5.

o
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Rys. 5. Widok zaplanowanej i wykonanej trasy lotu samolotu

Wykonywanie préb i badan w locie bezzalogowego statku powietrznego
wiaze sie z wieloma niebezpieczenstwami. Podstawowym jest brak pilota na
poktadzie, ktéry w sytuacjach awaryjnych mégltby kontrolowaé lot samolotu
i przejaé sterowanie statkiem powietrznym. Innym zagadnieniem jest wielkos¢
samolotu i predko$é lotu. Badany statek powietrzny ma tylko 2,5 metra rozpie-
tosci, co przy predkosciach rzedu 250 m/s powoduje, ze dla operatora szybko
staje sie niewidoczny. Dlatego tez operowanie i sterowanie nim musi by¢ wy-
konywane przez caly czas za pomoca zobrazowan przekazywanych na stacje
kierowania lotem.

Innym problemem jest wielko$¢ poligonu, na ktéorym beda wykonywane
badania. Poligon ten posiada wymiary 20 km x 40 km, co przy zachowaniu stref
bezpieczenstwa powoduje, ze wykonywanie badan jest utrudnione. Programy
badan beda musialy uwzgledniaé czeste wykonywanie zakretow.

Badania zostana przeprowadzone w ramach projektu finansowany przez
Narodowe Centrum Badan i Rozwoju nr O ROB 006503001

,Odrzutowe cele powietrzne z programowana trasa lotu”.
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Flight tests of a jet-powered UAV
Abstract

The demand for significant increase in the air speed of unmanned aerial
targets resulted in severe need for a new, twin-engined aerial target drone
system. Therefore, the JET-2, larger and much heavier than its predecessor,
has been designed. Considerable modifications to the control and propulsion
systems have been introduced. Apart from the independently operated two jet
engines (together with take-off and condition-monitoring procedures), most
algorithms of UAV stabilization and navigation are modified, both to increase
precision of pre-set flight characteristics and to enable automatic take-off and
landing. The paper is intended to present the scope of flight tests and questions
of how to perform them safely. Flight test methodologies have been outlined
to examine the most essential characteristics of the UAV flight such as flight
range, endurance, stability and rate of climb.
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Badania dotyczace formowania sie struktury wirowej za pionowa przeszko-
da (walcem) umieszczong w tunelu wodnym przeprowadzono, wykorzystu-
jac wizualizacje metoda barwnikowa. Dotychczasowe badania oplywu pio-
nowego walca prowadzone byty dla stosunkowo maltych wartosci bezwy-
miarowego wypelnienia wody w sekcji badawczej h,,/D. Badania prezen-
towane w niniejszym artykule przeprowadzono dla h,,/D € [0,82;2,80],
w kazdym przypadku dla dwoch wartosci predkosci sredniej: u; = 20 mm/s
oraz us = 30mm/s. Zaobserwowano formowanie si¢ struktury wirowej tuz
za walcem. Zauwazono, ze rozmiar, ksztalt i ewolucja obserwowanej w ta-
kich warunkach struktury wirowej zaleza od h,,/D. Mechanizm przemiesz-
czania znacznika z dna tunelu wodnego do przeplywu gtéwnego pozostaje
taki sam niezaleznie od h, /D i u. Zmienia si¢ jednak wielko$é i ksztalt
struktury wirowej oraz intensywnos$¢ przemieszczania barwnika z obsza-
ru potozonego przy dnie do przeptywu gtéwnego. Powstanie obserwowanej
struktury wirowej najprawdopodobniej inicjowane jest przez wiry tworzace
sie na powierzchni swobodnej.

1. Wprowadzenie

Wizualizacja przeptywu jest jednym z wielu dostepnych narzedzi w ekspe-
rymentalnej mechanice ptynéw ([6], [7], [10]). Réznego rodzaju badania wizu-
alizacyjne, w tym szeroko stosowane badania z wykorzystaniem barwnika jako
znacznika, sa prowadzone w celu okreslenia charakteru przeptywu, identyfikacji
obszarow zawirowan, jak rowniez obserwacji obszaréow wirowych. Umozliwiaja
one zrozumienie obserwowanego zjawiska, stuza ponadto do weryfikacji wy-
nikéw badan symulacyjnych. Metoda barwnikowa moze by¢ z powodzeniem
wykorzystywana do wizualizacji optywu podzespoléw i elementéow konstruk-
cyjnych statkéw powietrznych.
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Struktura wirowa nad Scianka moze prowadzi¢ do erupcji warstwy przy-
Sciennej (np. [9]). Podobne zjawisko zaobserwowano za przeszkoda (walcem)
ustawiona pionowo w przeptywie. Zastosowano wizualizacje metoda barwniko-
wa. Nalezy przypuszczaé, ze zjawiska analogiczne do przedstawionych w niniej-
szej pracy moga wystepowa¢ w miejscach potaczenia podzespoléow samolotu,
np. w miejscu mocowania goleni podwozia do kadtuba lub skrzydla.

Dotychczasowe badania dotyczace oplywu walca ustawionego pionowo
w przeplywie wody prowadzono dla stosunkowo malych wartosci hy,/D
(hy jest glebokoscia wody w sekcji badawczej tunelu, D — $rednica walca),
np. hy/D < 1 [2] czy hy/D = 0,5; 1; 2 [1]. W [3] autorzy przeprowadzili ob-
szerne badania doswiadczalne dla przypadku, gdy $rednica walca byta znacznie
wigksza od glebokosci wody. W [1] Akilli i Rockwell wykorzystali w badaniach
zaréwno wizualizacje metoda barwnikowa, jak i PIV (Particie Image Veloci-
metry). Przedstawili oni wyniki wizualizacji tworzenia sie struktury wirowe;
za pionowym walcem dla stosunkowo niewielkich wartosci predkosci w sekcji
badawczej — od 20,0 mm/s do 25,0 mm/s. Liczba Reynoldsa (obliczana w opar-
ciu o wypelnienie wody w sekcji badawczej: Re = uhy,/v) wynosita od okolo
500 do okoto 2500.

Zarowno ci autorzy, jaki inni, ktérzy zajmowali sie zagadnieniem oplywu
pionowego walca (np. [2], [4], [5]), nie poswiecali uwagi oddzialywaniu tworza-
cej sie w takich warunkach struktury wirowej z warstwa przyscienna.

W celu zglebienia zjawisk towarzyszacych procesowi formowania sie i ewo-
lucji struktury wirowej za pionowym walcem, w szczegdlnosci interakcji tej
struktury wirowej z warstwa przyscienng, autorzy niniejszego artykutu prze-
prowadzili dodatkowe badania dla h, /D € [0,82;2,80] oraz stalej wartosci
predkosci sredniej w obszarze sekcji badawczej. Do$wiadczenia przeprowadzo-
no dla dwéch wartosci predkosci éredniej: u; = 20 mm/s oraz ug = 30 mm/s.
Badania dotyczace formowania sie struktury wirowej za pionowym walcem
oraz jej reakcji z plaska Scianka (dnem tunelu wodnego) przeprowadzono, wy-
korzystujac wizualizacje metoda barwnikowa.

2. Stanowisko badawcze

Doswiadczenia przeprowadzono w tunelu wodnym pracujacym w ukladzie
zamknietym, ktérego schemat przedstawiono na rys. 1. W razie potrzeby czes$¢
lub cala masa wody z systemu moze by¢ wymieniona na czysta. Ma to szcze-
gblne znaczenie w przypadku badan wizualizacyjnych prowadzonych metoda
barwnikowa — ze wzgledu na stopniowa utrate kontrastu na uzyskiwanych ob-
razach.
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Rys. 1. Schemat stanowiska badawczego
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Woda jest pompowana ze zbiornika dolnego (ZD) przez jedna, dwie lub trzy
pompy (P1, Py, P3) — zaleznie od wymaganego strumienia objetosci, nastepnie
przeplywa przez filtr (F) i rotametr (R) (uklad jest wyposazony w cztery rota-
metry (R1, Ra, R3, R4) o zakresach pomiarowych odpowiednio: 2 + 19 dm? /h,
18 = 180 dm?/h, 170 = 1700 dm? /h, 1500 = 15000 dm?/h), naczynie przepono-
we (NP) tlumiace pulsacje cisnienia i zawér regulacyjny (ZR) do kolektora
wlotowego (KW). Aby uniknaé¢ dodatkowych zaburzen, koniec rury zasilaja-
cej kolektor wlotowy jest perforowany i umieszczony gleboko wewnatrz tego
kolektora.

Rotametry pelnia jedynie role wskaznikéw. Dokladny strumien objetosci
jest wyznaczany metodg masowa. Dla malych warto$ci strumienia objetosci
woda ze zbiornika dolnego (ZD) przeplywa do zbiornika gérnego (ZG), w kté-
rym poziom stabilizowany jest przelewem, dalej plynie przez rotametr (R)
i zwor regulacyjny (ZR) do kolektora wlotowego (KW). Nastepnie woda wpty-
wa do sekcji uspokajania przeptywu skladajacej sie z dwoch pakietéw rurek
o Srednicy 5 mm oraz dyszy Witoszynskiego, za ktéra uzyskuje sie prostokatny
profil predkosci. Dtugosé kazdego pakietu rurek zostala wyznaczona zgodnie
z PN-93/M-53950.

Po pokonaniu tego odcinka woda jest wprowadzana do sekcji badawczej
zbudowanej z pleksiglasu. Wymiary tej sekcji — glebokosé¢, szerokosé, dtugosé
— wynoszg odpowiednio: H = 100 mm, B = 100 mm, L = 2000 mm. Nastepnie
woda przeplywa do kolektora odptywowego (KO), zbiornika mierniczego (ZM)
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ustawionego na wadze (W) — celem wyznaczenia strumienia objetosci metoda
masowa, a stad do zbiornika dolnego (ZD).

Wizualizacje powstawania struktury wirowej za walcem ustawionym piono-
wo w przeplywie przeprowadzono metoda barwnikowa. Aby zapewni¢ w pelni
uformowany profil predkosci, walec (o $rednicy D = 14,65 mm) umieszczono
w odlegloéci 1000 mm od wlotu do sekcji badawczej. Schemat sekcji badawczej
(hy — glebokosé wody) przedstawiono na rys. 2. Barwnik jest wprowadzany do
przepltywu z podstawy walca za pomoca pompy infuzyjnej. Sposéb dozowania
barwnika zaprezentowano schematycznie na rys. 3.

(a) (b)
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s @ ™ Przeptyw n
Przeptyw

1 11
% . P4
Dozowanie barwnika

Dozowanie barwnika

Kamera

Rys. 2. Schemat sekcji badawczej do badan wizualizacyjnych: (a) widok z gory,
(b) widok z boku
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!
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Rys. 3. Schemat sposobu dozowania barwnika

3. Wyniki badan wizualizacyjnych

Badania dotyczace obserwacji procesu formowania sie struktury wirowej
pomiedzy powierzchnia swobodna a dnem tunelu przeprowadzono dla réznych
wartodci bezwymiarowego wypelnienia tunelu h,, /D € [0,82;2,80] oraz stalej
wartosci predkosci sredniej w sekcji badawczej. Badania wykonano dla dwéch
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wartosci predkosci éredniej: w3 = 20mm/s oraz us = 30 mm/s. Liczbe Rey-
noldsa wyznaczono na podstawie glebokosci wypelnienia (Re = uh,,/v). Para-
metry hydrodynamiczne przeptywéw, dla ktérych prowadzono doswiadczenia,
zamieszczono w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry hydrodynamiczne przeptywu
(/D [T ] Re [] [ w /e |

0,82 260
1,43 140
2,05 610 20,0
2,30 930
0,82 370
1,43 680
2,05 1000 30,0
2.80 1400

Rys. 4. Przykladowe obrazy wizualizacji obszaru za walcem dla u; = 20mm/s,
widok z boku: (a) hy, /D = 0,82 — tworzenie struktury wirowej,
(b) hyw/D = 0,82 — uformowana struktura wirowa, (¢) h,,/D = 1,43 — tworzenie
struktury wirowej, (d) hy,/D = 1,43 — uformowana struktura wirowa
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Dla wszystkich analizowanych obrazéw dla obu wartosci predkosci sredniej
oraz malej wartosci bezwymiarowej gltebokosci h,,/D = 0,82 i 1,43 (przedsta-
wionych na rys. 4 1 5) barwnik szybko rozplywa sie po dnie tunelu w obszarze
sekcji badawczej. Natychmiast po uformowaniu sie struktury wirowej, barwnik
jest porywany z obszaru dna i prowadzony w kierunku prostopadtym do dna
tunelu.

Barwnik jest gwaltownie zabierany z dna (np. rys. 4a, 5¢), nastepnie prze-
mieszczany do wnetrza struktury wirowej. Wskazuje to na to, ze tworzaca
sie w takich warunkach struktura wirowa oddzialuje na warstwe przyscienna
za pionowym walcem. Zjawisko to wyglada, jak erupcja warstwy przyscien-
nej, czyli proces gwaltownego przemieszczania czastek z obszaru potozonego
w rejonie Sciany do obszaru potozonego powyzej, w formie nici wirowe;j.

Rys. 5. Przykladowe obrazy wizualizacji obszaru za walcem dla us = 30 mm/s,
widok z boku: (a) hy, /D = 0,82 — tworzenie struktury wirowej,
(b) hy/D = 0,82 — uformowana struktura wirowa, (c) h, /D = 1,43 — tworzenie
struktury wirowej, (d) hy /D = 1,43 — uformowana struktura wirowa

Dla  najmniejszej warto$ci bezwymiarowego  wypelnienia  wody
(hw/D = 0,82) barwnik wysnuwa sie z dna za walcem ku gorze (réw-
nolegle do osi walca) w odleglosci nieco przekraczajacej 1D przeszkody. Dla
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u; = 20mm/s (rys. 4a,b) nie zawija sie on jednak w kierunku walca i nie
tworzy zamknietej struktury wirowej. Ni¢ barwnika jest ciagnieta tuz pod
zwierciadlem cieczy, w kierunku walca, ale nie osiaga tylnej (w stosunku do
kierunku naptywu wody w tunelu) Sciany przeszkody. Tuz pod zwierciadtem
cieczy barwnik jest porywany przez przeptyw gtéwny. Wraz z uplywem czasu
zamiast nici barwnika obserwowana jest jego gruba smuga.

W przypadku us = 30 mm/s (rys. 5a,b) barwnik jest zawijany w kierunku
walca, uwidaczniajac strukture wirowa tworzaca sie pomiedzy powierzchnia
swobodna i dnem tunelu wodnego. Struktura wirowa jest rozciagnieta pomie-
dzy zwierciadlem cieczy i powierzchnig dna. Dla tej samej predkosci sredniej
i hy/D = 1,43 (rys. 5¢,d) struktura wirowa jest formowana, nastepnie traci
swoj symetryczny ksztalt, po czym natychmiast sie odbudowuje i powraca do
symetrii. Struktura wirowa porusza si¢ (faluje) w kierunku walca i w kierunku
przepltywu gléwnego. Ni¢ barwnika jest wyciagana z wnetrza struktury wiro-
wej w kierunku prostopadtym do osi walca, po czym barwnik jest porywany
i wprowadzany do przeplywu gltéwnego.

Dla u; = 20mm/s i bezwymiarowego wypelnienia h,,/D = 1,43 (rys. 4c¢,d)
struktura wirowa ,,przykleja si¢” do tylnej czesci walca. Zbliza sie ona do walca,
traci symetrie, po czym sie odbudowuje. Mozna w tym przypadku wyrdznié
dwa obszary: pierwszy (tuz pod powierzchnia swobodna) — w ktérym barwnik
obraca sie, drugi (pomiedzy dnem i w przyblizeniu polowa wypelnienia) —
w ktérym pelznie po Scianie walca w dét. Barwnik nie rozplywa sie na znaczna
odleglos¢ po dnie tunelu, jest porywany ku gérze, wprowadzany do struktury
wirowej, a stad wyrzucany do przeptywu gtéwnego.

W przypadku h,,/D = 2,05 dla obu wartosci predkosci $redniej w sekcji
badawczej (rys. 6a,b, 7a,b), zaobserwowano strukture wirowa o wigkszej $red-
nicy. Tym razem wydaje sie¢ ona by¢ rozciagnieta od dna az do powierzchni
swobodnej, sptaszczona przez zwierciadlo wody. W obu przypadkach faluje
w kierunku walca i w kierunku przeptywu gtéwnego. Zwierciadto cieczy wy-
raznie stabilizuje tworzaca sie w tych warunkach strukture wirowa.

Dalszy wzrost bezwymiarowego wypelnienia tunelu (6¢,d, 7c,d) skutkuje
trudnosciami w obserwacji struktury wirowej.

Dla w3 = 20mm/s i hy/D = 2,80 (rys. 6¢,d) barwnik wyrywany jest
z dna w kierunku prostopadlym do przeplywu gléwnego i wyraznie zawija
sie w kierunku walca, tworzac strukture wirows rozciagnieta nadal od dna do
zwierciadla cieczy w tunelu.

Wzrost predkosci éredniej w sekcji badawczej do ug = 30mm/s powo-
duje, ze ni¢ barwnika wyrwana z obszaru warstwy przySciennej nie osiaga
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powierzchni swobodnej cieczy. Barwnik splywa nastepnie po $cianie cylindra
i jest rozpraszany zanim osiagnie ponownie obszar przy dnie tunelu.

Mechanizm przemieszczania znacznika z dna tunelu wodnego do przepty-
wu gtéwnego pozostaje taki sam niezaleznie od bezwymiarowego wypelnienia
tunelu h,,/D i predkoéci sredniej w obszarze sekcji badawczej.

(0)

Rys. 6. Przykladowe obrazy wizualizacji obszaru za walcem dla uy = 20mm/s,
widok z boku: (a) h,,/D = 2,05 — tworzenie struktury wirowej,
(b) hw/D = 2,05 — uformowana struktura wirowa, (¢) h,, /D = 2,80 — tworzenie
struktury wirowej, (d) h,, /D = 2,80 — uformowana struktura wirowa

Powstanie struktury wirowej za przeszkoda ustawiong pionowo w prze-
wierzchni swobodnej. Ciénienie w $rodku wiréw, ze wzgledu na wzrost pred-
kosci, jest mniejsze niz cisnienie przy dnie. Gradient ci$nienia pomiedzy dnem
i powierzchnia swobodng wywotuje erupcje warstwy przysciennej. Na rys. 8
przedstawiono obrazy z wizualizacji struktur wirowych obecnych na powierzch-
ni zwierciadta cieczy. Obserwowano bardzo intensywne rozpraszanie barwnika
umieszczonego na powierzchni swobodne;j.
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Rys. 7. Przykladowe obrazy wizualizacji obszaru za walcem dla us = 30 mm/s,
widok z boku: (a) hy/D = 2,05 — tworzenie struktury wirowej,
(b) hy/D = 2,05 — uformowana struktura wirowa, (¢) hy, /D = 2,80 — tworzenie
struktury wirowej, (d) hy/D = 2,80 — uformowana struktura wirowa

4. Podsumowanie

Przeprowadzono badania wizualizacyjne metoda barwnikowa tworzenia sie
i ewolucji struktury wirowej za przeszkoda umieszczong pionowo w przeplywie.
Obserwacje prowadzono dla réznych wartoéci bezwymiarowego wypelnienia
tunelu wodnego h,,/D i stalej wartosci predkosci sredniej w sekeji badawczej.

Wyrdzniajaca cecha prezentowanego oplywu jest powstanie struktury wi-
rowej, najprawdopodobniej inicjowane przez wiry tworzace si¢ na powierzchni
swobodnej. Dochodzi do poderwania barwnika z dna tunelu i wprowadzenia go
do wnetrza struktury wirowej obracajacej sie w kierunku pionowo ustawionej
przeszkody (cylindra).

Zauwazono, ze mechanizm przemieszczania znacznika z dna tunelu wodne-
go do przeptywu gldwnego pozostaje taki sam niezaleznie od bezwymiarowego
wypelnienia tunelu h,,/D i predkosci $redniej w obszarze sekcji badawcze].
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(b)

Rys. 8. Zobrazowanie struktur wirowych na powierzchni zwierciadta cieczy:
(a) polozenie kropli barwnika na powierzchni zwierciadla cieczy, (b)-(d) rozpraszanie
barwnika przez strukture wirowa obecna na powierzchni zwierciadla cieczy

Rozmiar, ksztalt i ewolucja obserwowanej w takich warunkach struktury wiro-
wej, jak réwniez intensywno$¢ przemieszczania barwnika z obszaru potozonego
przy dnie do przeplywu gléwnego, zaleza od h,,/D i predkosci $redniej.

Zaobserwowano, ze barwnik szybko rozptywa sie po dnie tunelu w obszarze
sekcji badawczej. Po uformowaniu sie struktury wirowej jest on porywany z ob-
szaru dna i przenoszony w kierunku réwnolegltym do osi walca. Dla wystarcza-
jaco malej wartosci bezwymiarowego wypelnienia tunelu h,,/D € [0,82;2,05],
dla badanych wartosci predkosci sredniej w sekcji badawczej, obserwowana
struktura wirowa rozciaga sie na calej odlegtosci od dna do powierzchni swo-
bodnej, a barwnik jest przenoszony do przeptywu gtéwnego bardzo intensyw-
nie. Wzrost h,, /D powoduje, ze trudniej jest obserwowaé strukture wirowa,
a dla ug = 30 mm/s nie zajmuje ona juz calej wysokosci wypelnienia tunelu.
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Dye marker visualization for recognition of vortex structures
behind an obstacle

Abstract

Vortex structure formation behind a vertical obstacle (cylinder) placed in a water
tunnel is investigated using visualization by dye marker. Previous investigations of
flow behind a vertical cylinder were carried out for relatively low values of dimension-
less water depth in the test section. The results presented in this paper corresponds to
depths 0.82-2.80 and mean velocities in the test section 20 and 30 mm/s. Formation of
the vortex structure just behind the obstacle has been observed. It was noticed that
the size, shape and the evolution of the observed vortex structure depend on dimen-
sionless water depth. The mechanism of the dye marker displacing from the tunnel
bottom to the main flow remains the same independently of both the dimensionless
depth and average velocity. However the size, shape of the vortex structure and in-
tensity of the dye marker relocation from the area near the bottom to the main flow
do vary. The arising structure from the observed vortex may be initiated by vortices
formed on the free surface.
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W procesie syntezy manewru omijania przeszkody istotne znaczenie maja
kinematyczne relacje pomiedzy obiektem i przeszkoda oraz geometryczna
interpretacja przeszkody. W pracy zaproponowano sposob geometrycznej in-
terpretacji przeszkdéd wystepujacych w trojwymiarowej przestrzeni stanowia-
cej otoczenie poruszajacego sie samolotu. Przedstawiono sposéb wyliczenia
wybranych zmiennych stanu samolotu istotnych dla syntezy manewru omija-
nia ruchomej przeszkody. Do zrealizowania omawianego manewru zapropo-
nowano strukture automatycznego sterowania. Wykonano cyfrowa symulacje
lotu w czasie szybkiego manewru omijania ruchomej przeszkody. Symulacja
obejmowala rowniez faze lotu w czasie powrotu do prostoliniowego odcin-
ka trajektorii, wzdtuz ktorego odbywal si¢ lot przed rozpoczeciem manewru
omijania. Przedstawiono uzyskane wyniki symulacji wymienionych faz lotu.

1. Wprowadzenie

Istotnym zagrozeniem dla bezpieczenstwa lotu samolotu lub innego obiek-
tu latajacego jest kolizja z przeszkoda (czesto wczesniej nieznang). Dlatego
w ostatnim okresie obserwuje si¢ dynamiczny rozwdj systeméw antykolizyj-
nych. Ma to bezposredni zwigzek ze wzrostem natezenia ruchu obiektow lata-
jacych oraz przewidywanego wzrostu liczby obiektéw bezpilotowych. Stawiane
sg takze wyzsze wymagania odnosnie bezpieczenstwa lotu pilotowanych, éred-
nich i matych obiektéw.

W ostatnich latach obserwuje sie znaczny wzrost liczby, prezentowanych
w publikacjach naukowych, metod wykonywania manewréw antykolizyjnych.
Wiaze sie to miedzy innymi z rosnacymi wymaganiami dotyczacymi poprawy
bezpieczenstwa w ruchu obiektéw latajacych pilotowanych i bezzalogowych.
Powstajace rozwiazania i metody matematycznego podejscia do omawianego
zagadnienia réznia sie: sposobem geometrycznej reprezentacji przeszkod, ro-
dzajem obiektu, jaki bierze udzial w ruchu, rodzajem przeszkody, sposobem
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uzyskiwania o niej informacji itp. Cele, jakie towarzysza w trakcie wykonywa-
nia manewru unikniecia kolizji, maja bezposredni wplyw na sposéb zaplano-
wania tego manewru.

Bezpieczny manewr antykolizyjny jest to taki ruch obiektu, w ktérym od-
legltos¢ pomiedzy dowolnym jego punktem i dowolnym punktem przeszkody
nie jest mniejsza niz zalozona wartos¢ okre$lana jako margines bezpieczen-
stwa royp. Jego warto$¢ zalezy od szeregu czynnikéw, z ktérych wybra-
ne opisano w publikacjach [3] i [4]. Mozliwo$¢ bezpiecznego unikniecia koli-
zji z wczesniej nieznanymi przeszkodami zalezy od wielu czynnikéw, w tym
przede wszystkim od mozliwosci manewrowych lecacego obiektu, rozmiesz-
czenia przeszkod, ich wielkosci, parametréw ich ruchu, odlegtosci pomiedzy
obiektem a przeszkoda w chwili jej wykrycia oraz doktadnosci danych charak-
teryzujacych przeszkode. Odlegto$¢ pomiedzy obiektem a przeszkoda w chwili
jej wykrycia jest zdeterminowana przez przyjete rozwigzania w urzadzeniu
do wykrywania przeszkod i zastosowanym w nim rodzaju czujnika. Znajomosé
wspomnianej odlegloéci oraz parametréw ruchu obiektu i przeszkody pozwala-
ja na okredlenie rodzaju najbardziej odpowiedniego manewru antykolizyjnego
i jego parametréw [5] i [6]. Szczegblnym rodzajem manewru antykolizyjnego
jest manewr awaryjny. Jest to taki manewr antykolizyjny, ktéry w sytuacji
deficytu czasu i przestrzeni wykonany jest w warunkach bliskich granicy bez-
pieczenstwa oraz granicy mozliwosci manewrowych obiektu.

Pojawienie sie zagrozenia kolizji wymaga wykonania recznego lub auto-
matycznego manewru antykolizyjnego. Taki manewr powinien spetniaé szereg
wymagan, w tym by¢ przede wszystkim bezpieczny. To wymaganie z punk-
tu widzenia reakcji na pojawienie sie przeszkody mozna zdefiniowaé w sposob
nastepujacy: bezpieczny manewr antykolizyjny jest to taki ruch obiektu w pew-
nym otoczeniu przeszkody, w trakcie ktérego odlegtosé pomiedzy dowolnym
jego punktem i dowolnym punktem przeszkody nie jest mniejsza niz zalozona
wartos¢ okreslana jako przyjety margines bezpieczenstwa.

Oddzielnym problemem jest ksztaltowanie przebiegu lotu po uniknieciu
zderzenia z przeszkoda. Nastepuje wtedy faza omijania ruchomej przeszkody,
a po jej zakonczeniu samolot jest sprowadzany do lotu wzdluz np. wybrane-
go odcinka trajektorii. W pracy przyjeto, ze najbardziej pozadane jest, aby
lot odbywal sie wzdtuz trajektorii znajdujacej sie w poblizu linii okregu stano-
wiacego reprezentacje przeszkody w ruchu wzglednym. Po zakoniczeniu procesu
omijania ruchomej przeszkody samolot moze by¢ sterowany w kierunku wy-
branego punktu (np. O¢ rys. 3), lub najkrétsza droga do lotu wzdtuz odcinka
trajektorii realizowanego przed wykonaniem manewru ominiecia przeszkody.
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2. Sposéb reprezentacji ruchomych przeszkod

W procesie analizy zagrozenia wystapienia kolizji i przebiegu manewru an-
tykolizyjnego istotne znaczenie ma sposob przyjetej geometrycznej reprezenta-
¢ji przeszkod wystepujacych w otoczeniu trajektorii ruchu latajacego obiektu.
W publikacji [6] zostala przedstawiona propozycja geometrycznej interpretacji
na plaszczyznie nieruchomych przeszkdd o prostym, jak i o bardziej skompli-
kowanym ksztatcie. Wymiary wybranej bryly powinny by¢ mozliwie najmniej-
sze, ale jednoczesnie wystarczajace do zmieszczenia w jej wnetrzu wybranej
przeszkody z jednoczesnym zachowaniem jej orientacji przestrzennej. Istnieje
mozliwo$¢ wielu réznych geometrycznych reprezentacji ruchomych przeszkéd
w przestrzeni. Proponuje sie, aby obiekty ruchome miaty podstawowa repre-
zentacje w ksztalcie kuli (rys. 1). W szczegdlnych przypadkach, gdy obiekt ma
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Rys. 1. Sposéb geometrycznej reprezentacji ruchomej przeszkody

ptaski ksztalt, mozna dopusci¢ reprezentacje w ksztalcie elipsoidy. Jest ona
mniej zalecana z powodu wiekszej ztozonosci analizy opisanej w rozdziale 4.
Obiekt ruchomy poruszajacy sie po powierzchni Ziemi lub przemieszczajacy
sie nad nig na malej wysokosci mozna zastapi¢ walcem (rys. 1). Jego podsta-
wa lezy na powierzchni Ziemi, a $rodek nie musi sie pokrywaé z geometrycz-
nym Srodkiem obiektu. Wprowadzenie ksztaltu walca o opisanym usytuowaniu
bezwarunkowo przesadza o braku mozliwosci ominiecia wybranego obiektu po-
przez zmniejszenie wysokoéci i przelot ponizej jego potozenia. Decyzja o takim
ograniczeniu przez zastosowanie wspomnianej interpretacji geometrycznej po-
dyktowana jest nie tylko wysokoscia, na ktérej znajduje sie przeszkoda, ale
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dodatkowymi warunkami, m.in.: wielko$¢ samolotu, jego charakterystyki ma-
newrowe, przyjety margines odleglo$ci w pionie itp. W celu przeprowadze-
nia analizy zmiennych kinematycznych (rozdzial 4) do minimalnego rozmiaru
danej geometrycznej figury reprezentujacej przeszkode dodawane sg wymiar
samolotu zagrozonego kolizjg oraz wielkoS¢ przyjetego marginesu bezpieczen-
stwa. Ogolne przestanki przy wyborze figury geometrycznej to, migdzy innymi,
prosty ksztalt, zwarto$é, wypukloéé, mozliwie mate wymiary.

3. Charakterystyczne obszary wynikajace ze wzajemnego
polozenia samolotu i przeszkody

W przestrzeni wokot samolotu mozna wyodrebnié istotne obszary okreslone
wielkoScia promienia R z odpowiednim indeksem (rys. 2). Pierwszy z nich Ry
— to promien kuli, do ktérej wpisana jest przeszkoda, podobnie jak to zostato
przedstawione na rys. 1. Nastepnie Rjyp — promien stanowiacy sume wymia-
ru samolotu i przeszkody oraz margines bezpieczenstwa, Rp — maksymalny
zasieg detekcji przeszkody. Nastepne obszary, w ktérych nalezy przeprowadzi¢
okreslona akcje typu manewr awaryjny to Rja lub manewr antykolizyjny —
Ry

Rys. 2. Charakterystyczne obszary w uktadzie samolot-przeszkoda

Bezpieczenstwo wykonania przez samolot manewru ominiecia ruchomej
przeszkody wymaga zachowania minimalnej odlegtosci ogdlnie okreslonej jako
suma

roMB =TD +TMB (3.1)

gdzie: rp = rg + rp — suma charakterystycznych wymiaréw, rg — najwiekszy
wymiar samolotu liczony od jego geometrycznego srodka, rp — najwiekszy
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wymiar przeszkody liczony od jej geometrycznego srodka, ry;p — - margines
bezpieczenstwa.

4. Kinematyczne zmienne ruchu samolotu i przeszkody

Samolot wraz z wykryta przez pokladowy detektor przeszkodsa tworza
uklad samolot-przeszkoda [1], [7]. Wzajemne relacje tego uktadu opisuja wiel-
kosci fizyczne pokazane na rys. 3. Dotycza one réwniez oddzielnie kazdego
z elementéw tego uktadu: samolotu o geometrycznym srodku w punkcie Og
i przeszkody o geometrycznym $rodku w punkcie Op. Pierwszy z nich leci
z predkoscia V' g o sktadowych okreslonych w uktadzie ziemskim i zwigzanym
z obiektem

Vs = [i1s,9s1, 218]" = Ayi[Us, Vs, Ws]® (4.1)

a przeszkoda porusza sie z predkoscia Vp o sktadowych w uktadzie ziemskim
i zwiazanym z przeszkoda

Vp = lirp,51p,21p]" = Ayp[Up, Ve, Wp]" (4.2)

Rys. 3. Usytuowanie obiektu wzgledem przeszkody — parametry kinematyczne
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Macierz transformacji predkosci pomiedzy ukladami wspotrzednych defi-
niuje wzor
Av = (4.3)
cos ¥ cos O sin¥ cos @ —sin®
= [sin®cos¥sin® — cosPsin¥ sin@sin¥sin® + cosPcos¥ sinP cos O

cos@cos¥sin@ +sin@sin¥  cos@sin¥sin @ — sin®cos¥  cos P cos O

Wektor predkosci wzglednej przeszkody obserwowany z poktadu samolotu wy-
nosi

Vsp=Vg—Vp (4.4)

Dla zagadnienia wykrycia zagrozenia kolizji z ruchoma przeszkoda i jej omi-
niecia istotne sa znajomo$¢ kata wektora predkosci samolotu, znajomosé prze-
szkody i wartosci wzglednej predkosci przeszkody oraz katéw wybranych pro-
stych charakterystycznych dla omawianego uktadu. Z tego powodu dalsza czes$é¢
rozdziatu zostanie poswiecona zaleznosciom opisujacym te katy. Uwzglednia-
jac kat znoszenia samolotu fgg wyrazony zaleznodcia

Bss = arcsin % (4.5)
VTis T ¥Yis

oraz dla znanego kata odchylenia podluznej osi samolotu ¥y, wektor jego pred-
kosci w plaszczyznie poziomej opisuje réznica

Vsy =Ws — Bss (4.6)
Katy dwéch stycznych (na rys. 3 linie przerywane) do okregu o srednicy ronp
i srodku Op przechodzacych przez punkt Og

roMB

Vizp —x5)?+ (yp — ys)?
reMB

Viep —xs)? + (yp — ys)?

p1 = Bsp — arcsin
(4.7)

pa = Bsp + arcsin

Kat Bgp linii patrzenia (przechodzacej przez punkty Og i Op) jest réwny

Yip — Yis (4 8)
T1ip — T18

Bsp = arctg

Kat wektora predkosci wzglednej opisuje zaleznosé

s + e

Uy r = arctg -
T1s + 21p
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Istotng kwestia, jaka pozostaje do rozwigzania, po uzyskaniu informacji o prze-
szkodzie, jest zbadanie, czy wystapilo zagrozenie kolizji. W tym celu spraw-
dzamy, czy spelnione sg jednoczesnie trzy nieréwnodci

Uyr>p1 N WYyr<p2 AN 7rsp>TcuB (4.10)

Rys. 4. Usytuowanie obiektu wzgledem przeszkody — uzupelnienie parametréw
kinematycznych

Dwa pierwsze warunki sa réwnowazne potozeniu wektora wypadkowej
predkosci Vgp pomiedzy stycznymi do okregu — graniczne potozenia predkosci
opisano symbolami Vgpy i Vgpa (rys. 4). Trzecia nieréwnos$é stanowi warunek
minimalnej odleglodci od przeszkody. Przeksztalcajac kinematyczne zalezno-
Sci i stosujac twierdzenie sinuséw, otrzymujemy [8] wzoér opisujacy zadany kat
wektora predkosci samolotu:

— dla zakretu w lewo

. Vi
Uy g9 = p1 — arcsin {sm(pl — Q’VP)VP} (4.11)
S
— dla zakretu w prawo
. Vi
Yy s1 = p1 + 20y — arcsin {sm(pl + 26y — WVP)VI;} (4.12)
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Zadana wartos¢ kata wektora predkosci samolotu musi zostaé osiggnie-
ta przed koncem czasu tz. Jest on mierzony od danego momentu do chwili
przekroczenia przez samolot linii okregu o $rednicy rcoyp (reprezentacja prze-
szkody z wszystkimi skladnikami wg. zaleznosci (3.1)). Do jego wyliczenia
wykorzystano nastepujaca zaleznosé

1
= — _ 2 B . 2
ty = Vop (T‘SP cos¥yr \/TCMB (repsin¥ypR) ) (4.13)

Metoda symulacyjna wyznaczenia czasu potrzebnego do wykonania niezbed-
nego manewru antykolizyjnego zostala opisana w [2].

5. Przyjete zalozenia w procesie symulacji

Przygotowanie i wykonanie manewru ominiecia ruchomej przeszkody jest
operacja ztozona i moze stanowi¢ znaczne obciazenia dla pilota samolotu.
W zwiazku z tym zaproponowano strukture systemu antykolizyjnego [5] maja-
cego za zadanie odciazy¢ pilota we wspomnianych dzialaniach. Na schemacie
(rys. 5) przedstawiono ogélng idee wspodldzialania elementéw sktadowych ta-
kiego systemu. Jest on autonomiczny i wykorzystuje dwa zrédla informacji
o przeszkodach: Detektor Przeszkod i Baze Przeszkod. Pierwsze z nich wykry-
wa przeszkody ruchome i nieruchome oraz okresla ich odleglosé¢ od obiektu
i wylicza wzgledna predko$¢ przemieszczania sie. Baza Przeszkdd jest zbiorem
informacji dotyczacych statycznych naziemnych przeszkdéd na obszarze obej-
mujacym zadang trajektorie lotu oraz wysokosé terenu na tym obszarze.

W kazdym kroku, w ktérym nastepuje odczyt nowych informacji o prze-
szkodach, dokonywane jest sprawdzenie, czy wykryto nowa przeszkode i czy
zaistniato niebezpieczenstwo kolizji z przeszkoda. Jesli tak, to poszukiwany
jest odpowiedni manewr antykolizyjny, a nastepnie jest on automatycznie wy-
konany.

Symulacja lotu samolotu wykonujacego manewr omijania ruchomej prze-
szkody dotyczy zaproponowanej sytuacji, jaka moze wystapi¢ w rzeczywistych
warunkach. Wybrano przebieg trajektorii samolotu i przeszkody w taki sposob,
ze oba obiekty zblizaja sie do siebie pod pewnym katem rézniacym sie od war-
tosci 90° lub 180°. Poczatkowa odlegtosé i predko$é wspomnianych obiektéw
umozliwiata z jednej strony wykonanie przez samolot bezpiecznego manewru
zakretu, a z drugiej — nie pozwalala na zbyt duza ilos¢ wariantéow takiego ma-
newru. Stworzone zostaly warunki, przy ktorych unikniecie zderzenia z prze-
szkoda wymagalo wykonania ,ciasnego” zakretu (maly jego promien). W celu
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Rys. 5. Ideowy schemat dzialania antykolizyjnego systemu
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zminimalizowania czasu ominiecia przeszkody i powrotu do lotu wzdtuz po-
przedniego odcinka trajektorii samolot wykonal kolejne zakrety z tym samym
katem przechylenia. Proces numerycznej symulacji wykonano dla warunkéw
poczatkowych zawartych w tabeli 1, ktérej struktura zostala przygotowana
w nastepujacy sposob:

e pierwszy wiersz dotyczy kinematycznych zmiennych samolotu: predkosé
i wysokos¢ lotu, kat odchylenia itd.,

e drugi zawiera podobne dane opisujace przeszkode,

e nastepny dotyczy zmiennych wystepujacych we wzajemnej relacji
samolot-przeszkoda,

e ostatni zawiera specyficzne dane charakteryzujace relacje rozwazanego
uktadu.

Przyjeto zalozenia co do statoéci wybranych zmiennych stanu ruchu samo-
lotu i przeszkody w ciagu calego czasu trwania symulowanego lotu samolotu.
Zgodnie z zamieszczona tabela 2 zmianie ulegaja tylko: kat odchylenia wekto-
ra predkosci samolotu (co jest niezbedne w manewrze ominiecia), wywolujac
tym samym zmiane predkosci wzglednej oraz kata jego wektora.
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Tabela 1
. ., | Kat wektora Promien Punkt
Predkos¢ Wysokose predkosci kuli startu
Vs —50m/s | hg —200m | Wyg=25° | rg—10m | “15=0m
y1is =0m
Vb =25m/s | hp=200m| @yp=50° | rp=20m |77~ 10m
Yyis = 261,5 m
Vsp = o 0 — 540 TCMB = Odlegloéé:
29,3m/s Vi 70 m rsp = 323m
Kat patrzenia: - Kat stycznej 1|Kat stycznej 2
ﬁgp = 54° pP1 = 41,50 p2 = 66,50
Tabela 2
» ., Kat wektora Promien
Predkosé Wysokosé predkogci el
Vg = const = 50m/s|hg = const =200m| Wyg # const r¢ =10m
Vp = const = 25m/s|lhp = const = 200 m{¥y p = const = 50°| rp = 20m
Vsp # const — Uy r # const royp = 70m

6. Wyniki symulacji

Do symulacji zastosowano model matematyczny dynamiki samolotu typu
123 Manager zgodnie z [3], [4]. Spelnia on miedzy innymi nastepujace zalozenia
upraszczajace:

e obiekt traktowany jest jako nieodksztatcalny uktad mechaniczny o sze-

$ciu stopniach swobody,

powierzchnie sterowe traktowane sa jako elementy niewazkie i posiadaja
ograniczony zakres katowego ruchu,

wprowadzono uproszczony model uktadéw wykonawczych sterowania,

samolot sterowany jest w czterech kanatach: wychylenie steru wysokosci,
kierunku, lotek oraz parametryczna zmiana ciagu,

na obiekt dzialaja sily i momenty aerodynamiczne od ukltadu napedo-
wego 1 grawitacji,

e sily i momenty sit aerodynamicznych obliczano w konfiguracji gtadkiej.

Uktad rownan rézniczkowych opisujacych ruch samolotu rozwiazywany byt
za pomocy oprogramowania MatLab z uzyciem procedury rk4 z krokiem 0.01 s.
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W trakcie symulacji ruchu samolotu wykonujacego ztozony manewr ominiecia
ruchomej przeszkody uzyskano caly szereg zmiennych opisujacych ten ruch.
W dalszej czesci tego rozdzialu zostana omoéwione przebiegi w czasie wybra-
nych zmiennych opisujacych potozenie samolotu i przeszkody oraz ich ruch,
a takze zmienne sterowan samolotu.
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Rys. 6. Kolizyjna trajektoria samolotu i przeszkody oraz trajektoria antykolizyjna

Na wykresie (rys. 6) przedstawiono trajektorie przeszkody (linia, na kté-
rej leza okregi posiadajace wigkszy promien) i trajektorie samolotu (okregi
z mniejszym promieniem) w sytuacji, gdy nie zostalo podjete zadne dziatanie.
-ty okreg na trajektorii samolotu i i-ty okreg przeszkody odpowiadaja potoze-
niom obiektéow w identycznych momentach symulacji. Przebieg obu trajektorii
ma jednoznacznie charakter kolizyjny, przy czym po niecatych 6s lotu docho-
dzi do zderzenia z przeszkoda. W celu unikniecia tej sytuacji nalezy zmienié¢
trajektorie samolotu poprzez wykonanie manewru antykolizyjnego. W rozwa-
zanym przypadku bedzie to zakret z wybranym katem przechylenia. Ksztalt
trajektorii ruchomej przeszkody i samolotu wykonujacego manewr ominiecia
pokazuje drugi wykres na rys. 6. W symulacji manewru uwzgledniono ogra-
niczenia polozenia steréw i dynamike uktadu wykonawczego. Widzimy wplyw
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tych czynnikéw na zmiane kata wektora predkosci samolotu (rys. 7), czyli na
przebiegi dla réznych katéw przechylenia. Wymienione czynniki wplywaja na
inne zmienne ruchu samolotu, w tym na predkosé katowa odchylania (rys. 8).
W poczatkowej fazie manewru obserwowane odmienny charakter przebiegu tej
zmiennej w wyniku uwzglednienia wspomnianych oddziatywan.
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Rys. 7. Przebieg kata odchylenia wektora predkosci samolotu podczas manewru
antykolizyjnego
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Rys. 8. Przebieg predkosci katowej odchylenia samolotu podczas manewru
antykolizyjnego

W ruchu wzglednym z predkosciag Vsp uzyskano pokazana na rys. 9 tra-
jektorie w czasie manewru omijania ruchomej przeszkody. Znajduje sie ona
w Srodku okregu o promieniu odpowiadajacym wartosci r oysp. Zgodnie z wcze-
$niej przyjetymi zalozeniami odnosnie zachowania przyjetego marginesu bez-
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pieczenstwa trajektoria jest usytuowana jak najblizej tego okregu po jego ze-
wnetrznej stronie. Na rys. 10 przedstawiono wykres zmiany odlegtosci prze-
szkody od samolotu. Po czasie ok. 6 s lotu samolotu odlegtosé osiagneta mini-
malna wartos¢ 71,3 m. Na rys. 10 (po prawej stronie) przedstawiono uzyskany
w procesie symulacji kat wektora predkosci wzglednej.
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Rys. 9. Przebieg trajektorii w ruchu wzglednym
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Rys. 10. Przebieg odlegtosci samolotu od przeszkody i kat wektora predkosci
wzglednej podczas manewru omijania ruchomej przeszkody

Do ominiecia ruchomej przeszkody i powrotu na wczesniej realizowany od-
cinek trajektorii niezbedne bylo wykonanie trzech zakretéw (pierwszy i trzeci
w lewo, a drugi w prawo), kazdy z przechyleniem wynoszacym 50° (rys. 11).
Pierwszy zakret zapewnil unikniecie kolizji, drugi pozwolil na bezpieczne omi-
niecie przeszkody, a trzeci zapewnil powrét na wybrany odcinek trajektorii,
wzdtuz ktérego poruszal sie samolot przed rozpoczeciem pierwszego zakre-
tu. Opisanemu ruchowi samolotu towarzysza pokazane zmiany kata wektora
predkosci samolotu oraz predkos$é katowa odchylania (rys. 12).



172

60 T T
0 2 4 6 8
t[s]

L B e e e e I
10 12 14 16

P [deg/sek]

. GRAFFSTEIN

T

2

I

LA L S S B B B e

6

8

10 12 14 16 18
t[s]

Rys. 11. Przebieg kata przechylenia i predkosci przechylenia samolotu podczas
manewru omijania ruchomej przeszkody
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Rys. 12. Przebieg kata wektora predkosci samolotu i jego predkosci katowej
odchylania podczas manewru omijania ruchomej przeszkody

W calym uzyskanym zakresie zmian kata ¥y g mozna wyodrebni¢ nastepu-
jace obszary: pierwszy — odpowiedzialny za unikniecie kolizji, drugi — stuzacy
ominieciu przeszkody i ostatni — zapewniajacy powrét (poprzedzony malym
przeregulowaniem) do lotu z wezesniej przyjetym kierunkiem przemieszczania
sie. Do wykonania omoéwionego zlozonego manewru niezbedne byly wychylenia
steru kierunku i lotek zgodnie z wykresem pokazanym na rys. 13. Maksymalne
wartosci polozenia steréw wahaja sie w granicach +15° i —15°, co dla lotek

stanowi pelny zakres ich potozen katowych.
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. 13. Przebieg kata potozenia steru kierunku i lotek podczas manewru omijania
ruchomej przeszkody

7. Whnioski

W pracy przedstawiono wybrany scenariusz zagrozenia kolizjg z ruchoma
przeszkoda oraz ztozony manewr stanowiacy reakcje na to zagrozenie. Zawar-
ta w pracy metoda rozwigzania opisanego problemu obejmuje swoim dziala-
niem szerszy zakres wystepujacych w rzeczywistych warunkach scenariuszy.
Na obecnym etapie nie mozna precyzyjnie odpowiedzieé¢, jak daleko przebie-

gaja

granice mozliwosci dziatania przedstawionego podejscia. Odpowiedz na

to pytanie moga dostarczy¢ miedzy innymi dalsze prace symulacyjne. Na pod-

staw

ie otrzymanych wynikéw z symulacji ominiecia przez samolot ruchomej

przeszkody mozna sformutowaé ponizsze wnioski.

Zaobserwowano wplyw ograniczenia katowego wychylenia steréw i dyna-
miki uktadéw wykonawczych na przebieg pokazanych zmiennych ruchu
samolotu.

Zasymulowany manewr umozliwil ominiecie przeszkody i powrét do lotu
wzdluz zadanego odcinka zaplanowanej trajektorii po 11,9s.

W ciagu krétkiego czasu, ponizej 3s, wyeliminowano zagrozenie kolizji.
W tym momencie odlegtos¢ przeszkody od samolotu wynosita 174,4 m.
Uzyskano wysoka precyzje przyjetej w pracy minimalnej odleglosci od
ruchomej przeszkody — zalozony margines bezpieczenstwa zachowany zo-
stat z doktadnoscia +1,3 m.

W toku prac uznano, ze do istotnych probleméw pozostajacych do roz-
wigzania nalezy miedzy innymi zaliczyé¢: symulacje manewru ominiecia
ruchomej przeszkody w obecnosci zaklécenia oraz unikniecie kolizji z ru-
choma manewrujaca przeszkoda.
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Flight simulation of the moving obstacle avoiding manoeuvre

Abstract

The object-to-obstacle kinematic relationships and interpretation of the obstacle
geometry are crucial for the process of the evasive manoeuvre synthesis. In the article,
a method for geometrical modelling of the obstacles in three dimensional neighbour-
hood of a moving airplane is proposed. Also a method is presented for computation
of selected state variables of the airplane, which are found important to the moving
obstacle avoiding manoeuvre synthesis. This manoeuvre is proposed to be executed in
automatic control regime. The airplane motion, when performing a rapid manoeuvre
to avoid a moving obstacle, has been simulated. The simulation covers also the air-
plane return to the straight line trajectory, which has been realised before the evasive
manoeuvre started. The results of simulations are presented for all discussed flight
phases.
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Praca dotyczy zastosowania maltych samolotéw bezzalogowych do misji
fotogrametrycznych. Systemy bezzalogowe wykorzystujace takie samo-
loty staja sie znaczacym uzupelnieniem klasycznej fotogrametrii lotni-
czej i sa preferowane dla matych obszaréw (do 20km?). Pozwalaja one
na zmniejszenia kosztow misji fotogrametrycznych, ale jednoczesnie ma-
ja swoje ograniczenia wynikajace z podatnosci na warunki pogodowe.
W celu zwiekszenia efektywnosci zastosowania samolotéw bezzalogo-
wych nalezy przy planowaniu misji bra¢ pod uwage nie tylko ksztalt
fotografowanego obszaru i warunki pogodowe (wiatr), ale takze nalezy
uwzglednia¢ dynamiczne wlasciwosci systeméw bezzatogowych. Dotyczy
to takich parametréow samolotu, jak predko$é¢ przelotowa, promienie za-
kretow, czas potrzebny do zmiany przechylenia w przypadku odwroce-
nia zakretu, wzrost mocy niezbednej przy przechodzeniu z lotu prostego
w zakret, a ponadto prawa sterowania i algorytmy nawigacyjne zakodo-
wane w autopilotach. Autorzy dziela sie swoimi do$wiadczeniami w tym
zakresie i przedstawiaja sposoby planowania punktéw zwrotnych w mi-
sjach fotogrametrycznych.

1. Wstep

Intencja autoréw jest podzielenie sie swym do$wiadczeniem zdobytym
w trakcie przygotowania sie do misji fotogrametrycznych przewidzianych do
realizacji w ramach projektu MONICA, finansowanego z Programu Polsko-
Norweskiej Wspoétpracy Badawczej. W trakcie, gdy projektowano i budowano
samoloty bezzalogowe przeznaczone specjalne do tej misji, autorzy przepro-
wadzili szereg testow przygotowawczych, wykorzystujac zastepcze platformy
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badawcze w postaci modeli dostepnych na rynku Multiplex Mentor oraz Sky-
Walker X-8 (rys. 1). Modele wyposazone byly w autopiloty FY-41AP oraz
Ardupilot o ponad rzad tansze niz MP2128 f-my Micropilot, z ktérego cechy
uzytkowe sa autorom dobrze znane. Do wykonywania zdjeé¢ fotogrametrycz-
nych postuzyly aparaty typu Canon 230SX (12 MPx compact) oraz Canon
700D (18 MPx lustrzanka) — oba wyposazone w systemy cyklicznego wyzwa-
lania migawki oraz w GPSy, zapisujace koordynaty kazdego zdjecia w plikach
exif. W okresie od sierpnia 2013 do maja 2014 wykonano 72 loty w tacznym
czasie 16 h i 31 min. Zakresy wysokosci tras fotogrametrycznych wynosity od
50 do 700 m, a zakresy predkosci marszowych od 45 do 90 km/h.

MPX Mentor
AP: Ardupilot

SkyWalker X8
AP: FY-41AP i Ardupilot

Rys. 1. Platformy badawcze uzywane do testow przygotowawczych misji
fotogrametrycznych

2. Podstawowe zagadnienia wykonywania nalotéw
fotogrametrycznych

Celem fotogrametrii lotniczej jest uzyskanie tzw. ortofotomapy, czyli od-
wzorowania terenu w postaci zespotu przetworzonych zdje¢ lotniczych, dopa-
sowanych do jednolitej skali i wpasowanych na punkty osnowy geodezyjnej
(fotogrametrycznej) w taki sposéb, aby tworzylo ono rzut ortogonalny.

Fotogrametria lotnicza [1], jak kazda inna dziedzina, ma swoje specyficzne
wymagania, ktére warunkuja jakos¢é efektu koncowego. Aby zbior zdjeé lot-
niczych powierzchni terenu mogt byé przetworzony w ortofotomape, trzeba
spelni¢ kilka podstawowych wymagan:

e 0% optyczna aparatu musi by¢ skierowana pionowo w dotl; tolerancja ka-

tow przechylenia i pochylenia wynosi 3°, a suma obu katéw nie powinna
przekraczaé¢ 5°,
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e zdjecia powinny by¢ w jednakowej skali, czyli musi by¢ zachowana stata
wysokos¢ lotu wzgledem umownego poziomu; wysokosé lotu zalezy od
wymaganej rozdzielczodci terenowej,

e miedzy kolejnymi zdjeciami musza wystepowaé zakltadki (czyli wzajemne
pokrywanie si¢ zdje¢) — zaréwno w kierunku podtuznym, jak tez w kie-
runku poprzecznym w stosunku do ramek obrazu fotograficznego. Ko-
nieczno$¢ zaktadek wynika z algorytméw korelacji obrazéow zaimplemen-
towanych w programach komputerowych tworzacych skladanki zdjeé,
z ktorych powstaje ortofotomapa. Wymagane zaktadki okreslaja odle-
glo$é miedzy liniami nalotéow i dystans pomiedzy kolejno wykonywany-
mi zdjeciami. Obszar fotografowania jest czesto na tyle duzy, ze wymaga
wykonania kilku lotow tworzacych wspolna baze zdjec.

Koniecznos$¢ spelnienia tych wymagan nabiera szczegdlnego znaczenia
w przypadku zastosowania do misji fotogrametrycznych samolotéw bezzalto-
gowych i zwigzanych z nimi systeméw autonomicznej realizacji misji. Misja
fotogrametryczna polega tu na utrzymaniu trasy lotu wzdluz wyznaczonej
siatki linii nalotéw, przy czym odchylki nie moga przekraczaé¢ 10% odleglosci
pomiedzy zaplanowanymi liniami nalotéw (rys. 2 1 3).

Rys. 2. Przyktad zadania fotogrametrycznego opisanego w postaci linii nalotéw oraz
nawrotami obejmujacymi zadany obszar wraz z marginesem operacyjnym

Dostosowanie samolotu bezzatlogowego do misji fotogrametrycznej wyma-
ga uwzglednienia cech dynamicznych ukltadu samolot-autopilot. Trzeba przy
tym bra¢ pod uwage to, ze promien zakretu jest zwykle wiekszy niz potowa
odlegtosci pomiedzy liniami, co stwarza koniecznosé¢ stosowania specjalnej tra-
jektorii nawrotéw (rys. 4), tak aby po wykonaniu nawrotu samolot znalazl
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Rys. 3. Zbior ramek zdjeé¢ uzyskanych z misji fotogrametrycznej samolotu
bezzalogowego, ukazujacy spelnienie warunku nakladania sie zdjec¢

sie dokladnie na poczatku kolejnej linii siatki fotogrametrycznej, a nie do-
chodzit do niej dopiero po przeleceniu jakiego$ dystansu, uszczuplajac w ten
sposob obszar, w ktorym spelnione sa warunki utworzenia ortofotomapy, jak
to zilustrowano na rys. 5. Przy planowaniu punktéw definiujacych trajektorie
nawrotow nalezy uwzglednia¢ predkosc i kierunek wiatru, gdyz wplywaja one
silnie na trajektorie lotu i rzeczywista predkosé¢ samolotu.

Sl,42 66,01

"9
Sk /
|
4@\8\/ J J
130,77

Rys. 4. Rozplanowanie punktéw definiujacych trajektorie nawrotu samolotu
bezzalogowego dla warunkéw bezwietrznych (z lewej) oraz z uwzglednieniem wiatru
bocznego (z prawej)

c'ee

©

Odejscie samolotu od wyznaczonych linii nalotu lub niezachowanie regular-
nosci siatki wykonywanych zdje¢ skutkuje niespetnieniem warunku wzajemne-
go naktadania sie ramek fotografii, a w konsekwencji niemozliwoscig wygene-
rowania ortofotomapy. Problemy te zostang opisane szczegotowo dalszej czesci

pracy.
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Rys. 5. Przyklad niepoprawnej realizacji trasy fotogrametrycznej; samolot nie
trzyma si¢ wyznaczonych linii nalotow, a po wykonaniu nawrotu duzy tracony jest
duzy dystans do ustabilizowania prostoliniowej trajektorii lotu

3. Funkcje autopilota a dokladno$é utrzymania trajektorii lotu
wzdluz wyznaczonych linii siatki fotogrametrycznej

Systemy autopilotéw uzywanych w lotnictwie bezzalogowym spelniaja
dwie podstawowe funkcje: stabilizacyjna i nawigacyjna. W obydwu przypad-
kach wykorzystywane sa ukltady regulatoréw typu PID, zastosowanych w kaz-
dym kanale sterowania (tj. kanalach pochylenia, przechylenia, odchylenia,
a ponadto ciagu zespolu napedowego), ktérych nastawy czlonéw proporcjo-
nalnych, rézniczkujacych oraz catkujacych musza by¢ odpowiednio dobrane
do dynamiki samolotu.

W przypadku prostych autopilotéw nastawy te sa niezmienne dla calego
zakresu predkosci samolotu. W konsekwencji uzyskuje sie dobra stabilnos¢ lotu
tylko w waskim zakresie predkosci, podczas gdy w innych zakresach moga po-
jawiaé sie zaburzenia statecznosci (np. oscylacje). W przypadku autopilotéw
zlozonych, a przez to drozszych, mozna stosowaé rézne nastawy dla poszcze-
gblnych zakreséow predkosci.

Funkcja stabilizacyjna autopilota dzialajacego jako liniowy uklad automa-
tycznej regulacji w kanatach pochylania i przechylania zilustrowana zostata
odpowiednio na rys. 6 oraz 7 [2].

Poszczegodlne rodzaje autopilotéw wykorzystuja rozne algorytmy do funkcji
nawigacji wzdtuz zatozonej trasy. Jednym z popularnych algorytmow jest tzw.
algorytm L1 [3], [4], ktérego nazwa zwiazana jest z metoda sterowania ruchem
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Rys. 6. Autopilot jako uklad automatycznej regulacji w kanale pochylania
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Rys. 7. Autopilot jako uklad automatycznej regulacji w kanale przechylania —
widoczne odpowiedzi uktadu na wymuszenie w postaci ruchu lotek: rzeczywista
i symulowana

samolotu poprzez ,przyczepienie si¢” do niej za pomocy wirtualnego drazka
o dlugoséci L1 (specyficznej dla dynamiki danego samolotu). Punkt przycze-
pienia do zatozonej trasy jest punktem ruchomym i podaza przed samolotem
w stalej odleglodci okreslonej parametrem L1 (rys. 8).

Na podstawie polozenia katowego wirtualnego drazka wzgledem stycznej
w punkcie ,zaczepienia” do zalozonej trasy oblicza sie wartos¢ przys$piesze-
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nia a, wzgledem osi poprzecznej samolotu, a z kolei ten parametr przelicza
sie na warto$¢ przechylenia samolotu, jaka w danym momencie ma on utrzy-
mywaé, aby dtugo$é¢ odcinka L1 pozostala stata. Powyzszy opis odnosi sie do
stanu operacyjnego autopilota zwanego , Tracking Mode”. Uzupelniany jest
on przez dwa pozostale stany okreslane jako ,Waipoint Capture Mode” oraz
yLrack Capture Mode”. DomyS$lnie przyjmuje sie zalozenie, ze funkcja nawi-
gacji wykonywana jest, gdy samolot porusza sie¢ na stalej, obranej wysokosci,
o co trzeba zadbaé oddzielnie.

Waypoint Capture Mode:

Aim at the waypoint

Change to Tracking Mode if distance to waypoint <L,
Change to Track Capture Mode if £>45

Prev WP LI .,

Tracking Mode:
Aim at chLI,-_ﬂlat_ iS Ll g awary from
the gircraf t and skiding along the track

(= NAVL1.DAMPING

T=NAVLIPERIOD

fove

1
Ll =267V

Trock Capture Mode: o .
Aim at the L7, that moves along the frack so that £=45 O = Keg Elenan so(m)

Change to Tracking Mode when distance to Ll <Lijoq Sodksengi i s (%)

Rys. 8. Tryby dzialania autopilota oraz zasada algorytmu L1

Podobnie, jak miato to miejsce w przypadku funkcji stabilizacji, rowniez
obstuga funkcji nawigacyjnej wymaga doboru nastaw regulatoréw PID za-
implementowanych w uktadzie autopilota. Konieczna jest tu optymalizacja
wartosci parametréw, gdyz zbyt duze warto$ci nastaw czltonéw proporcjonal-
nego i réozniczkowego moga daé¢ efekt taki, ze samolot bedzie poruszaé sie
po zalozonej trasie z niewielkimi odchytkami, ale okupione to bedzie czestymi
i gwaltownymi zmianami przechylenia — co w sposéb znaczacy pogorszy jakosé
zdjeé fotogrametrycznych. Z kolei zbyt male nastawy dadza efekt spowolnienia
manewréw, ale towarzyszace mu chwilowe odejscia od zalozonej trasy moga
zniweczy¢ warunki do utworzenia prawidlowej ortofotomapy.

Dobér poprawnych zastawéw regulatoréw PID obstugujacych funkcje sta-
bilizacji oraz funkcje nawigacji wymaga wykonania wielu lotéw testowych lub
wspomagania sie¢ modelem matematycznym dynamiki ruchu uktadu samolot-
autopilot. Poza doborem nastaw regulatoréw w kanalach pochylenia, prze-
chylenia i odchylenia, w ktérym to nalezy pamieta¢ o problemie zamiennosci
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dziatania steréw w zakretach, waznym aspektem jest wtadciwe wysterowanie
ciaggiem zespolu napedowego, aby samolot utrzymywal zadana wysokos$¢ w za-
kretach.

4. Planowanie misji fotogrametrycznych

Optymalny dobdr nastaw regulatoréw PID obstugujacych funkcje auto-
pilota w lotach fotogrametrycznych zapewne najlepiej bytoby przeprowadzié
w oparciu o rozbudowany i dobrze zwalidowany model matematyczny uktadu
samolot-autopilot, co mogto by by¢ tematem niejednego doktoratu.

7 praktycznego punktu widzenia w misjach fotogrametrycznych licza sie
takie cechy dynamiczne samolotu, jak:

e predkos¢ podrozna misji fotogrametrycznej,

e promien zakretu przy predkosci podroznej,

e czas przetozenia przechylenia przy zmianie kierunku zakretu,

e przyrost mocy potrzebnej do wykonania zakretu bez zmian wysokosci.

Znajomos¢ wartosci powyzszych parametréw pozwala na rozplanowanie
punktéow definiujacych nawroty w misjach fotogrametrycznych. Pod uwage
bierze sie dwie strategie planowania powyzszych misji:

e strategia 1: linie nalotéw ustawione bokiem do osi wiatru,

e strategia 2: linie nalotéw ustawione wzdluz osi wiatru.

Cecha pierwszej opcji jest to, ze wystepuje odchylenie osi zdje¢ od linii
nalotéw (jak na rys. 5). Nie przeszkadza to jednak utworzeniu ortofotomapy.
Predkosé samolotu wzgledem Ziemi jest taka sama w obu kierunkach nalotu,
co ma wazne znaczenie przy wyzwalaniu migawki aparatu fotograficznego za
pomoca tzw. ,timera”. W rezultacie uzyskuje sie bardzo réwnomierne pokrycie
zdjeciami calego obszaru fotogrametrii.

Cecha opcji drugiej jest duza réznica predkosci w obu kierunkach nalo-
tu. Przy zastosowaniu ,timera” gestos¢ pokrycia zdjeciami jest zatem rézna
i praktycznie do wykorzystania sa jedynie fotografie uzyskane z nalotéow ,,pod
wiatr”.

Drugi problem przy planowaniu misji to kolejnos¢ poruszania sie po li-
niach nalotu siatki fotogrametrycznej. Ma to zwiazek z efektywnoscia prze-
lotowa misji rozumiana jako stosunek sumy dlugosci wszystkich linii nalotéw
fotogrametrycznych do catkowitej dlugosci trasy lotu.

Stosowane sg dwa sposoby projektowania trasy: typu ,wezykowatego” oraz
typu ,spiralnego”. Przyktad z rys. 9 wskazuje, ze do realizacji drugiego z tych
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typow trasy preferowane bylyby warunki bezwietrzne, gdyz po zakretach z wia-
trem tracona jest spora cze$¢ odcinkéw trasy na dojscie samolotu do plano-
wanych linii nalotu.

Position North vs. Position East

-900 -800 -700 -800 -S00 -400 -300 -200 -100 O 100 200 300 400 500 600 700
meters

Position North vs. Position East

Rys. 9. Przyklad trasy fotogrametrycznej typu ,wezykowatego” oraz typu
»Spiralnego”

5. Oprogramowanie wspomagajace planowanie misji
fotogrametrycznych

Podstawowym problemem, jaki wystepuje przy planowaniu misji fotogra-
metrycznych, jest przejécie z metrycznego uktadu wspotrzednych siatki foto-
grametrycznej do uktadu wyrazonego wspolrzednymi geograficznymi punktéw
siatki fotogrametrycznej, gdyz w tej postaci dane te moga by¢ wprowadzone
do pamieci autopilota.

Do tego celu stuzy autorskie opracowanie oprogramowania zrealizowane
w $rodowisku LabView [2]. Sklada si¢ ono z dwéch moduléw: modul do okre-
slania kierunku i sily wiatru oraz modul do planowania trasy i ustawiania jej
orientacji wzgledem wiatru oraz konwersji wspoétrzednych metrycznych siatki
fotogrametrycznej na wspotrzedne geograficzne.
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Algorytm pierwszego z tych modutéw bazuje na pomiarach réznicy predko-
sci GPS oraz predkosci powietrznej na poszczegdlnych kursach trasy. Roznica
ta przypomina funkcje sinusoidy, ktérej argumentem jest kat kursowy. Prze-
suniecie sinusoidy pozwala okresli¢ kierunek wiatru, a amplituda sinusoidy
pozwala okresli¢ jego site (rys. 10). W praktyce, aby zgromadzi¢ dane wystar-
czy wzlecie¢ i wykonaé kilka zakretow modelem na danej wysokosci. Dane te
sg nastepnie dopasowane do dwuparametrycznej sinusoidy w taki sposéb, aby
entropia metryczna punktéw pomiarowych osiagata minimum (rys. 11). Spo-
sOb ten ma przewage na tradycyjnag metoda minimalizacji sumy kwadratow
odleglosci punktéw pomiarowych od teoretycznej krzywej, gdyz wyrdznia sie
wieksza precyzja.

Wiatr » 2
Vy—Vepe =V, —-Jw"’ +V," — 2wV, cosa
% \g W — predkosc wiatru
k I % V. — predkosé cisnieniowa

Ve — predkosc GPS

I Ve
i a — kqtdrogi
I Vgps w Roznica predkosci w funke;ji kata dr?/

7 7N i

3

=

Dla B

A 2

w=20m/s o) £
Ve =27 m/s 2

fla)=wcosa / kat drogi

Rys. 10. Zasada okreélania wektora wiatru

Drugi z moduléw oprogramowania wykorzystuje podktad z Google Maps,
co pozwala na precyzyjne okreslenie obszaru fotogrametrycznego, a nastepnie
opracowanie siatki fotogrametrycznej linii nalotow oraz rozplanowanie nawro-
téw i wygenerowanie danych wejsciowych do $rodowiska programistycznego
autopilota.

Proces sporzadzania ortofotomapy wymaga specjalistycznego (komercyj-
nego) oprogramowania i jest procesem dlugotrwalym. Podczas realizacji lotéw
warto jednak na biezaco orientowaé sie, czy gromadzony material zdjeciowy
nadaje sie do dalszego przetwarzania. Z tego wzgledu warto jest sie postugiwaé
prostszym i tatwo dostepnym oprogramowaniem do tworzenia map rastrowych
obszaru fotogrametrii jako sktadanek z pojedynczych zdje¢ (tzw.”stitchéw” ).
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Rys. 12. Widok oprogramowania do planowania tras fotogrametrycznych
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Pozwala to sprawdzi¢ kompletnos$¢ zestawow zdjeé, bedac jeszcze w tere-
nie. Na rys. 13 przedstawiono trajektorie trasy lotu oraz ,stitch” wykonany
z kilkudziesieciu zdjec.

Trasa GPS Trasa GPS
52.156 — O = Punkty trasy

X Punkty foto

52.154
52.152

21.096 21098 211 21102 21104 21106 21108 2111 21112 21114 21116 21118

Rys. 13. Trajektoria lotu z zaznaczonymi punktami wykonania zdje¢ oraz efekt
ich sklejenia

6. Wnioski

W wyniku wykonanych testéw stwierdzono, ze:

1. Ardupilot moze by¢ urzadzeniem alternatywnym dla MicroPilota i nada-
je sie do zastosowania w misjach fotogrametrycznych; nie potwierdzono
przydatnoéci FY-41AP.

2. Trasy (w sensie roztozenia punktéw zwrotnych) musza byé¢ planowane
indywidualnie do warunkow atmosferycznych oraz rodzaju autopilota.
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3. Wyniki lotéw zadaniowych sg tym lepsze, im lepiej platowiec jest zin-
tegrowany z systemem sterowania. Na integracje trzeba po$wieci¢ spo-
ro czasu (réwniez w trudnych warunkach) i dobrze opisaé konfiguracje
samolotu (skalowanie steréw, wywazenie itd.), aby po naprawie mozna
byto odtworzy¢ zintegrowana juz konfiguracje. Rezultat dobrze przepro-
wadzonej integracji widoczny jest na rys. 14.

4. System stabilizacji obrazu zaimplementowany w aparacie fotograficznym
znaczaco wplywa na poprawe jakosci materiatu fotograficznego. Stabili-
zacja wydaje sie wazniejsza niz rozdzielczo$¢ matrycy.

5. Materiat fotograficzny z lotu warto przeglada¢ bezposrednio po locie
(dla oceny poprawnosci ustawienia parametréw ekspozycji), ale warto
réwniez zrobi¢ zwyktly ,stitch” wybranych zdje¢ dla sprawdzenia, czy
w materiale nie ma duzych bledéw (brakéw, znieksztalcen itp.).

Trasa GPS —lmzaltg
O  Punkty Foto

52.16
= © = Punkty trasy

52.158

52.156 |

52.154

52152

5215 +

52.148 +

52.146 T
21092 21.094 2109 21098 211 21102 21.104 21106 21.108 2111 21.112 21114 21116 21118 2112 21122

Rys. 14. Rezultat dobrego opracowania trasy fotogrametrycznej i wlasciwej
integracji autopilota z samolotem; kotkami zaznaczono miejsca wykonanych zdjeé¢ na
trasie fotogrametrycznej
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Planning of photogrametry flight-tracks of the UAV with consideration
of its dynamic properties

Abstract

The UAS (Unmanned Aerial Systems), which utilize very light and small unman-
ned aircraft in photogrammetric applications became a very useful supplement for
the classic aerial photogrametry systems, and are preferred for flight-missions over
small areas (up to 20km?). Light unmanned aircraft allows for the effective collection
of photogrametry data with significantly reduced cost in comparison to general avia-
tion aircraft usage, but they have also some crucial limitations, for example: limited
operational range and susceptibility to windy weather conditions. In order to incre-
ase the effectiveness of photogrametrics missions not only shape of the photographed
area and the wind vector should be taken into account, but also dynamic properties
of the UAS. Especially it concerns such parameters as cruise speed, radius of turns,
time necessary for reversion of the bank angle when the turning direction has to be
changed, increase of power consumption necessary for passing from the straight flight
to turning at a fixed altitude, etc., control laws and navigation algorithms applied
in the autopilot. The authors would like to share their experience in this field and
present the methods of planning the grid of turn-points in photogrammetric tasks.

Publikacja finansowna z projektu ,, A novel approach to monitoring the impact of
climate change on Antarctic ecosystems” w ramach Programu Polsko-Norweskiej
Wspolpracy Badawczej, Projekt nr: 197810, Numer umowy:
POL-NOR/197810/84/2013.
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W pracy przedstawiono przeglad metod tworzenia wirtualnego mode-
lu dynamiki lotu bezzalogowego statku powietrznego (bsp) z wykorzy-
staniem narzedzi programistycznych umozliwiajacych uproszczenie te-
go procesu. Zaprezentowane cztery metody odzwierciedlaja zachowanie
jednego konkretnego bsp, co pozwala na zaobserwowanie powtarzalnosci
wynikéw i wad oraz zalet poszczegdlnych technik.

1. Wstep

Projektowanie nowych bezpilotowych statkow powietrznych, modyfikacja
ich konstrukcji czy wprowadzanie zmian w system sterowania to dtugi i kosz-
towny proces. W zaleznosci od doswiadczenia zespotu, moze byé¢ prowadzony
na wiele sposobéw. Jednym z nich jest budowa i implementacja badanych
rozwiazan bezposrednio na sprzecie, ktory nastepnie testowany jest podczas
lotu. Moze sie zdarzy¢, ze podczas konstruowania nie przewidziano krytycz-
nych zachowan w powietrzu, co pociagnie za sobg uszkodzenia badz zniszczenie
obiektu.

Drugi ze sposobow jest bardziej czasochlonny, jednak pozwala przewi-
dzie¢ wiekszo$¢ nieoczekiwanych sytuacji. Opiera sie na wykorzystaniu opro-
gramowania do modelowania i symulacji dynamiki lotu statku powietrznego.
Ze wzgledu na zakres potrzebnej wiedzy do wykonania wirtualnego modelu
statku powietrznego, umozliwiajacego odwzorowanie i przewidzenie jego po-
ruszania sie w przestrzeni, proces ten jest zadaniem wymagajacym. Jednakze
prawidlowo wykonany model pozwala zweryfikowa¢ wstepne zatozenia zwiaza-
ne z osiagami projektowanego obiektu i wprowadzi¢ zmiany bez kosztownego
przeprojektowywania prototypu.
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W Zakladzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczego Wojskowej Akademii Tech-
nicznej prowadzone sg prace nad zastosowaniem programistycznych narzedzi
do projektowania modelu dynamiki lotu bezpilotowego statku powietrznego.
Opracowano kilka metod umozliwiajacych obserwacje zachowania statku po-
wietrznego w przestrzeni bez koniecznosci budowania rzeczywistego prototypu.

2. Model aerodynamiczny bezpilotowego statku powietrznego

W przypadku modelowania ruchu statku powietrznego, podstawowa kwe-
stia jest wiedza na temat jego wtadciwodci aerodynamicznych. Kluczowe cha-
rakterystyki mozna otrzymaé¢ z badan w tunelu aerodynamicznym, podczas
badan w locie badz z wykorzystaniem oprogramowania CFD. Wymienione
metody niestety zajmujg mnostwo czasu, a pierwsze dwie roéwniez potrafia by¢
bardzo kosztowne. Dlatego w niniejszej pracy skupiono sie na uproszczeniu
tego procesu i zaproponowano inny sposob uzyskania ww. danych.

Bazowym elementem przyjetych rozwiazan jest odwzorowanie geometrii
obiektu w darmowym oprogramowaniu DigitalDatcom+. Aplikacja ta powsta-
ta na kanwie oryginalnego pakietu Datcom, opracowanego przez Sity Powietrz-
ne USA. W odréznieniu od niego, zostala rozwinieta o nowy interfejs, roz-
szerzajacy zakres generowanych danych oraz sposob prezentacji wynikow. Po
wprowadzeniu odpowiednich informacji, w wyniku przeprowadzonych obliczen,
otrzymuje sie komplet charakterystyk aerodynamicznych i wspotczynnikow de-
finiujacych stabilno$é¢ statku powietrznego.

Na podstawie dokumentacji technicznej bezpilotowego statku powietrznego
oraz wymiaréw wyznaczonych z rzeczywistego modelu wykonano model wir-
tualny w oprogramowaniu DigitalDatcom+ (rys. 1). Wprowadzane informacje
dotycza gltéwnie wymiarow geometrycznych kadtuba, skrzydet, statecznikow
oraz powierzchni sterowych.

R

(b)

Rys. 1. Opracowywany model bsp; (a) rzeczywisty obiekt, (b) wirtualny model
w DigitalDatcom+
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Okredleniu dodatkowych warunkéw, takich jak zakres katéw natarcia, pred-
kos¢ czy wysokosé, pozwala na wyznaczenie poszukiwanych charakterystyk
zmiany wspoélezynnika sity nosnej w funkeji wspétezynnika sity oporu (rys. 2)
oraz wartosci wspélczynnika momentu pochylajacego (rys. 3) w zaleznosci od
kata natarcia.

Biegunowa modelu samolotu
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Rys. 2. Biegunowa lotu dla modelu wykonanego w programie DigitalDatcom+
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Rys. 3. Wykres zmian wspotczynnika momentu pochylajacego uzyskany z modelu
wykonanego w programie DigitalDatcom+

Otrzymane wyniki moga nastepnie stuzyé¢ do wykonania modeli i symulacji
ruchu samolotu w programach MATLAB/Simulink i Microsoft Flight Simula-
tor.
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3. Modele dynamiki lotu bezpilotowego statku powietrznego

Do modelowania dynamiki lotu zastosowano kilka metod umozliwiajacych
wykorzystanie danych otrzymanych w wyniku uzycia programu DigitalDat-
com+. Standardowo, tworzenie symulacji lotu rozpoczyna sie od wyprowa-
dzenia réwnan wraz ze zwigzkami kinematycznymi definiujacych ruch obiektu
w wybranej przestrzeni [6]. W pracy skupiono sie na analizie wynikéw wirtu-
alnego lotu w izolowanym ruchu podtuznym. Stad tez wyprowadzono ponizsze
rownania

dv 1 1 2
e —gsiny, + EF cos o — EC’m(a,Ma)%
a 1 1 .
Ja _ ——gcosv, + —=I'sina+
dt Vv mV (3.1)
1 : 1% :
+ —[Cuale, Ma) + CZd + Clog + O30 555
dg 1 . V2
L= Z[Cle Ma) + Ci + Clhg + Catt o] = b,
at I, 2
oraz .
a=0—", g ="V cosv, H =sin~y, (3.2)

gdzie: V — predkos¢, m — masa, g — przyspieszenie ziemskie, F' — sita ciagu,
S — powierzchnia skrzydel, a — kat natarcia, -, — kat pochylenia toru lotu,
0 — kat pochylenia samolotu, Cq,C.q4, Cp, — wspélczynniki aerodynamiczne,
C% — pochodna dynamiczna okreslajaca wptyw przeptywu strumienia powie-
trza ze skrzydla na usterzenie poziome, C'¢, — pochodna dynamiczna od sily
powstajacej w czasie pochylania, C’%I — pochodna dynamiczna okreslajaca
wplyw wychylenia steru wysokoéci na site nogna, C% — pochodna dynamiczna
okredlajaca wplyw przeplywu strumienia powietrza ze skrzydia na usterzenie
poziome, C@ — tlumiacy moment pochylajacy, C%H — pochodna dynamicz-
na okreslajaca wplyw wychylenia steru wysokosci na moment pochylajacy,
I, — gtéwny moment bezwladnosci, H — wysoko$¢ nad powierzchnig ziemi,
x4 — zasieg lotu.

Pierwsza metoda zaklada wykorzystanie oprogramowania MA-
TLAB/Simulink do modelowania dynamiki lotu bsp na podstawie uprzednio
wyprowadzonych réwnan przedstawionych w pracy. W tym celu nalezy, na
podstawie wyzej wymienionych rownan oraz standardowych bibliotek i funkcji
Simulinka, zbudowa¢ model (rys. 4) [3].

Charakterystyki aerodynamiczne zostaly wprowadzone recznie do obiek-
téw typu tablica, z ktérych pobierana jest odpowiednia wartos¢ wspotczynnika
aerodynamicznego na podstawie aktualnego kata natarcia i predkosci.
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Rys. 4. Model dynamiki lotu bsp wykonany z uzyciem standardowych funkcji
MATLAB/Simulinka

Jako zalozenie poczatkowe przyjeto, ze samolot porusza sie z predkoscia
80km/h na wysokosci 1000 m. Po uruchomieniu symulacji obiekt przy wyla-
czonym silniku powoli kieruje sie w strone ziemi, a katy pochylenia i natarcia
z czasem stabilizuja sie.

Wyniki uzyskane z symulacji mozna na biezaco obserwowaé na wykresach
badz zapisa¢ do pliku, aby przeanalizowaé je w pdzZniejszym czasie. Statek
powietrzny po okresie stabilizacji utrzymywatl stala predkosé ok. 70 km/h, kat
natarcia 1,5° oraz kat pochylenia —2°.

Druga wykorzystywana metoda jest zastosowanie komercyjnej biblioteki
MATLAB/Simulink/Aerospace opracowanej przez firme Mathworks. Charak-
teryzuje sie ona mozliwoscia bezposredniego wezytania pliku wygenerowanego
z oprogramowania DigitalDatcom. Dzieki temu mozliwa jest szybka rekonfi-
guracja modelu aerodynamicznego, polegajaca tylko na podmianie pliku typu
,dem”. Dodatkowo biblioteka udostepnia gotowe bloki symulujace dzialania
poszczegdlnych systemoéw statku powietrznego lub utatwiajace wykonywanie
skomplikowanych obliczen. Zbudowany model dynamiki lotu bezpilotowego
statku powietrznego z wykorzystaniem blokéw biblioteki Aerospace (rys. 6)
jest zdecydowanie mniej skomplikowany od modelu budowanego klasycznie na
podstawie matematycznych réwnan ruchu.
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Rys. 5. Trajektoria lotu bsp podezas symulacji w MATLAB/Simulink

E
Predk Velocity Conversion

) Angle Conversiont
_pocz ) Multiport Multiport 9
Switch Switch1
> Alfs_pocz [deg],
v deg rad a (rad)
N Mach e i
Step T - Beta_pocz [deg] Angle Conversion B (rad) ooy ™)
__] Mach Number >
8 (mis),
1000 nim R 4
; ooy P(Pu}) »—Hv' o (m)
4 /,
Wys_pozim] | ot L | 27V a P9, (Pa) M, (Nm)
Switch2 ISAAtmosphere Model P Vi (ms)
Dynamic Pressure I .
Digital DATCOM
I Forces and Moments
P (m) i
P ocu ol
Grawitacja
DcM Tets
Macierz Transformadji
- . P X m:'llu = =\4I
> 9 Body @, fmdh) Angle Conversion2
M Fp () F‘T"_. e it
s /
o X, Z, (m)
b > P M (N-m) e
. o Mass Uw(
2,
5 (mish) AA, (mis)
1 2DoF (Body [ ]
:_aktfkmh]  U_w_{ < | U_w_Datcom  Kat Alfa [deg],
Wyznaczanie Predk Akt [ Wyliczanie Kata Alfa
| Wysolse,_sktim) XeZe_Datoom_{m};
Do ukladu wsp geogr Alfa [oeg]
y_stwys IN]
Dzwignia_Ciagu qbar [Pa]
ty_st_wys [N] Wychylenie steru wys [deg]
Tz .
g Subsystem Sily od steru wysokosci
wysokosc [m]
Steryj sterem wy
Aktuaina Teta [deg]
Sterownik wysokosci

Rys. 6. Model dynamiki lotu bsp wykonany z uzyciem blokéw biblioteki Aerospace

Uzyskane wyniki maja podobny charakter zmian (rys. 7), jak wyniki po-
chodzace z modelu zbudowanego z rownan.

Trzecia metoda przewiduje wykorzystanie biblioteki Aerosim [8]. Jest to
darmowy zestaw narzedzi przeznaczony do zastosowan w aplikacjach zwigza-
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Rys. 7. Trajektoria lotu bsp podczas symulacji wykonanej z uzyciem blokow
biblioteki Aerospace

nych z analiza i modelowaniem zagadnien lotniczych [7]. Wsp6lezynniki aero-
dynamiczne wprowadzane sa w postaci specjalnie przygotowanego mat-pliku
na podstawie danych uzyskanych z programu DigitalDatcom. Oprécz blokéw
ulatwiajacych budowe modelu dynamiki lotu statku powietrznego (rys. 8) [2],
biblioteka Aerosim umozliwia réwniez wizualizacje symulacji z wykorzysta-
niem symulatora lotu Microsoft Flight Simulator.
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Rys. 8. Model dynamiki lotu bsp z uzyciem blokéw biblioteki Aerosim

Osiagniete wyniki pokrywaja sie z uzyskanymi z poprzednich modeli. Zale-
ta tej biblioteki jest minimalnie rozbudowany model, co wiaze sie¢ ze szczegdlo-
wym przygotowaniem charakterystyk aerodynamicznych i parametrow statku
powietrznego w postaci oddzielnego pliku [5].

Celem stosowania czwartej metody jest przede wszystkim umozliwienie
symulacji lotu statku powietrznego w srodowisku symulatora lotu Microsoft
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Flight Simulator [3]. Proces ten nalezy rozpocza¢ od zbudowania wirtualnego
modelu samolotu i jego implementacji do $rodowiska symulatora (rys. 9).

Rys. 9. Wirtualny model samolotu bezpilotowego w oprogramowaniu Microsoft
Flight Simulator

Kolejnym krokiem jest wykorzystanie oprogramowania AirWrench do
utworzenia dwéch plikéw zawierajacych charakterystyki aerodynamiczne oraz
konfiguracje statku powietrznego [1]. Po ich zainstalowaniu w odpowiednim
katalogu samolotéw w symulatorze lotu Microsoft Flight Simulator zaprojek-
towany statek powietrzny bedzie dostepny w menu wyboru docelowego opro-
gramowania.

W tym przypadku efektem symulacji nie sa wykresy, ale bezposredni pod-
glad na symulacje lotu, wskazniki obrazowe parametréw lotu i mozliwo$é ste-
rowania bsp z wykorzystaniem podtaczonych do symulatora sterownic.

4. Whnioski

Gléwna zaletyg proponowanych metod jest mozliwoéé szybkiej rekonfigu-
racji uktadu aerodynamicznego statku powietrznego, co pociaga za soba ta-
twiejsza analize wplywu wprowadzonych zmian w jego geometrii na zachowa-
nie w locie. Wykorzystanie oprogramowania DigitalDatcom pozwala znaczaco
przyspieszy¢ wstepny proces projektowania i obnizy¢ koszty tworzenia nowego
bezpilotowego statku powietrznego.
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Przeprowadzona analiza poszczegblnych metod wykazata, iz dla tego sa-
mego modelu samolotu wyniki sg do siebie bardzo zblizone. Dlatego tez mozna
stwierdzi¢, ze wybrany sposéb symulacji lotu bedzie zalezal wytacznie od ro-
dzaju danych wejsciowych oraz od oczekiwanego sposobu prezentacji wynikéw.

Wykorzystanie oprogramowania symulatora lotu Microsoft Flight Simula-
tor umozliwia dodatkowa bezposrednia ingerencje w parametry lotu aktual-
nie uzywanego statku powietrznego. Zachowanie statku powietrznego mozna
réwniez obserwowaé¢ na wskaznikach obrazowych (PFD, ND i EICAS) sto-
sowanych we wspotczesnych statkach powietrznych. Biezace parametry moga
byé réwniez w czasie rzeczywistym uzywane przez dowolne dodatkowe aplika-
cje, stuzace np. do prezentacji danych lub do zmiany poszczegdlnych wartosci.
Ich wykorzystanie moze stuzy¢ do budowy interfejsu komunikacyjnego pilo-
ta z implementacja logiki systeméw sterowania i autopilota (rys. 10) lub do
opracowania stacji naziemnej do obstugi budowanego bezpilotowego statku
powietrznego.

Rys. 10. Stanowisko symulatora kabiny samolotu Boeing 737NG opracowane
w oparciu o program Microsoft Flight Simulator [4]
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Simplified method of creating flight dynamical model of an unmanned
aerial vechicle

Abstract

Creating a flight dynamical model of the aircraft is a task that requires broad
knowledge of aeronautical engineering and a great deal of time. This is a necessa-
ry step during design of a new aircraft and the development of control systems. A
properly constructed model allows one to verify the initial assumptions related to
the performance of the proposed object and make changes without costly redesign of
the prototype. The Department of Aviation Avionics and Armament at the Milita-
ry University of Technology is working on using development tools for the design of
unmanned aerial vehicle flight dynamical model. Several methods to observe the be-
havior of the aircraft without having to build a real prototype have been elaborated.
The main element of the methodology is to replicate the geometry of an object in free
software DigitalDatcom. Thanks to this solution, a set of aerodynamic characteristics
and coeflicients defining aircraft stability are obtained. Those results are then imple-
mented into the models and simulations of aircraft motion in the MATLAB/Simulink
software and Microsoft Flight Simulator. The advantage of the proposed method is
the ability to quickly reconfigure the aircraft aerodynamics and easy analysis of chan-
ges in its geometry. At the same time, the constructed nonlinear motion models allow
analysis of the control system operation modified with the use of the dynamic model
linearization process in selected flight conditions.
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W pracy oméwiono model matematyczny lotu paralotni typu ,latajace
skrzydlo” oraz wyniki symulacji dynamiki takiego obiektu. Sktada sie
on z czaszy bedacej powierzchnig no$na oraz podwieszonego pod nia,
za pomoca systemu lin, tadunku. Wykorzystujac teoretyczne zalezno-
$ci, wyznaczono sity aerodynamiczne dzialajace na obiekt. Uwzglednia-
jac wzajemne, przekazywane przez liny oddzialywania obu elementéw,
okreslono réwnania opisujace ruch uktadu. Przeprowadzono symulacje,
ktorych wyniki pozwolily oceni¢ statecznos¢ dynamiczna. Zastosowana
metoda obliczeniowa pozwolila tez na obliczenie odksztatcen lin i wyste-
pujacych w nich sit.

1. Wstep

Precyzyjne wykonywanie zrzutow ladunkéw ze statkéw powietrznych, to
czesto jedyny skuteczny sposéb niesienia pomocy w sytuacji klesk zywioto-
wych, gdy infrastruktura drogowa lub kolejowa zostala zniszczona i jedno-
czeénie brak ladowisk dla samolotéw i $migtowcow. Metoda ta jest réwniez
wykorzystywana w warunkach wojennych przez sitly zbrojne réznych panstw.
Znane sa rézne systemy stosowane do zrzutu — od klasycznego spadochronu do
paralotni o miekkim ptacie nosnym. Paralotnia dzieki swojej konstrukeji, w od-
réznieniu od spadochronu, oprécz oporu aerodynamicznego wytwarza réwniez
site no$na i charakteryzuje sie dobra sterownoscia. Pozwala to na zastosowanie
automatycznego sterowania. Aby jednak takie sterowanie bylo skuteczne i za-
pewniato pozadana precyzje zrzutu, konieczna jest znajomos¢ dynamicznych
wlasciwosci uktadu. Mozna osiagnaé to poprzez opracowanie modelu mate-
matycznego i przeprowadzenie szeregu symulacji. Analiza wynikéw obliczen
pozwala na ocene statecznosci dynamicznej i okreslenie praw sterowania pa-
ralotnia.

W literaturze znalezé mozna modele ruchu o réznym stopniu ztozonosci.
Dotyczy to zaréwno czeci ,mechanicznej” modelu [1]-[4], [6], [7], [13], [15],
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[21], [22], [24]-[26], co ma m.in. wplyw na liczbe stopni swobody obiektu, a wigc
i liczbe réwnan opisujacych ruch, jak i czesci ,aerodynamicznej” [5], [8]-[10],
[12]-[14], [18]-[20], [22]-[24], co skutkuje rézna wiarygodnoscia obliczania sil
aerodynamicznych dziatajacych na ukltad czasza-tadunek.

W niniejszej publikacji opisany zostal model matematyczny uktadu me-
chanicznego skladajacego sie z paralotni w postaci skrzydta sztywnego o statej
geometrii i podwieszonego pod nim tadunku. Oba elementy uktadu potaczone
sa systemem lin o okreslonych charakterystykach sprezysto-tltumiacych, ktore
przenosza obciazenia pomiedzy czasza i tadunkiem (rys. 1).

Ye

Rys. 1. Podstawowe uklady wspolrzednych, polozenie elementéw uktadu,
predkoéci katowe

1.1. Geometria ukladu czasza-tadunek

Opracowujac model matematyczny, okreslono charakterystyczne punkty
i zdefiniowano uktady wspotrzednych oraz wektory potozenia.
Punkty: C' — $rodek masy czaszy, P — érodek masy tadunku, M;, Mr — punkty
potaczenia tadunku z czasza, M — punkt srodkowy pomiedzy M; i M,.
Uktady wspoétrzednych: Ox4y,2, — uklad inercjalny, Cz.y.2. — ruchomy uktad
odniesienia zwigzany z czasza (canopy), Pz,ypz, — ruchomy uklad odniesie-
nia zwigzany z ladunkiem (payload), Mx,y,z, — ruchomy uklad odniesienia
réwnolegly do Pxpy,z, o poczatku w punkcie M, Cxc qYc a?c.a — uklad czaszy
zwigzany z przepltywem, Pz, oYp o2p.a — uklad tadunku zwigzany z przeply-
wem.
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Wektory potozenia: R¢o, Ry, Rp — wektory potozenia punktéw C, M oraz P
w inercjalnym uktadzie odniesienia (maja one w tym ukladzie sktadowe:
Rc = [xc,,yc,,2c,), Bvu = [Ty, YM,, 20,), Rp = [xp,,yp,, 2P,]); TC) T M,
rp — wektory polozenia elementu tadunku o masie dm w uktadach odniesie-
nia Cxcyeze, Mxpypzy 1 Prpypz, (odpowiednio) (maja one w tych ukladach
sktadowe: ro = [z¢, yo, 2], *ar = [Tar, yars 20, P = [xp,yp, 2p)); Lo — wek-
tor potozenia punktu M wzgledem uktadu Cz.y.z. (ma on w tym ukladzie
sktadowe Il = [0,0,l¢]); Ip — wektor polozenia punktu P wzgledem uktadu
Mzpypz, (ma on w tym ukladzie sktadowe Ip = [0, 0, lp]). Na rysunku 1 widaé,
ze zachodza zwiazki

ry=Ilp+rp ro=lc+ry=lc+Ilp+rp (1.1)

Na rysunku 1 zaznaczono tez nastepujace predkosci katowe: £2¢ — predko$é ka-
towa obrotu uktadu Cz.y.z. wzgledem ukladu inercjalnego (ma on w ukltadzie
Creyeze sktadowe £2¢ = [po,qo,rc]); 2,/ — predkodé katowa obrotu ukta-
du Mzpy,z, wzgledem uktadu Czoyez. (ma on w ukladzie Mxzpy,z, sktadowe

‘Qp/c = [pp/m Qp/c7 Tp/c])'

1.2. Transformacja ukladéw wspélrzednych

W trakcie tworzenia modelu matematycznego konieczne jest przeliczanie
wektoréow sit i momentéow sil pomiedzy réznymi uktadami wspolrzednych.
W tym celu okreslono macierze transformacji analogiczne do stosowanych
w zagadnieniach mechaniki lotu. Macierz transformacji z uktadu Oz,y,2, do
uktadu Cz.y.z. ma postacé

Lesg = (1.2)
cos¥,.cos O, sin¥, cos O, —sin @6,
cosW,.sin@,.sin®,. — sinW¥,.cos P, sin¥,sin O, sin P, + cosW¥,.cosP,. cosO.sin P,
cosW,.sin @, cos P, +sin¥,.sind,. sin¥,.sin O, cos P, — cos¥,.sind,. cos O, cos D,

gdzie: ¥, — kat odchylenia czaszy, ©¢c — kat pochylenia czaszy i @¢ — kat
przechylenia czaszy pokazane na rysunku 2.

Analogiczna transformacja dotyczy przejscia z uktadu Oxz4y,2, do uktadu
Mz,ypz, (lub Pxpyyz,). Katami obrotu sa: ¥, — kat odchylenia tadunku, 6, —
kat pochylenia tadunku i @, — kat przechylenia tadunku. Macierz transformacji
L, /4 uzyskuje si¢, zamieniajac w wyrazeniu (1.2) katy czaszy ., O, P. katami
tadunku ¥, 6,,, 9,

Transformacji pomiedzy ukltadami Mxz,y,z, (lub Pxpypz,) 1 Crcyeze wy-
korzystywana jest do okreslenie potozenia tadunku wzgledem czaszy — rys. 3.
Macierz transformacji L, . uzyskuje sie, zastepujac w (1.2) katy czaszy ¥,
O., . katami ¥, ,,, O

p/c

/p> Pe/p QSC/p'
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i Pzpypzp

Z;

Rys. 3. Transformacja pomiedzy uktadami Pz,y,zp i Czcycze
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W celu przeliczania sil aerodynamicznych z uktadu zwiazanego z prze-
plywem Czc qyeazeq do ukltadu Cxoye.z. wykorzystuje sie macierz transfor-
macji L/,

cos . cos B, —cosasin B, —sinag
L= sin . cos [ 0 (1.3)
sina.cos B, —sina.sinf.  cos .

Wystepujace w (1.3) katy natarcia i §lizgu dla czaszy oblicza sie z zaleznosci

We . Ve
o, = arctg — = arcsin — 1.4
c & Be e (1.4)

Vo = \Ju? + v2 + w?

Ue, Ve, We s8 sktadowymi predkosci czaszy V o w ukladzie Cxoyeze.

Analogiczna posta¢ ma macierz L/, odnoszaca si¢ do tadunku, stuzaca
do przeliczania sil z uktadu zwigzanego z przeptywem Pz, oy a2p.o do ukladu
Pxp,y,z,. Nalezy tu zastapic katy a. i 3. katami o, i 8, obliczanymi z wyrazen
(1.4) z uwzglednieniem sktadowych predkosci tadunku.

gdzie

Rys. 4. Orientacja ukladéw wspoélrzednych Ox,y, 2, zwiazanych z przeplywem
wzgledem ukladéw Oxyz zwiazanego z czasza i tadunkiem (c-czasza, p-tadunek)
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2. Predkosci i przyS$pieszenia czaszy i ladunku

2.1. Predkosci bezwzgledna elementu ladunku

Predkos$¢ bezwzgledna V), elementu tadunku o masie dm jest réwna
Vp:VC—i-chlc—i—(Qc—l—Qp/C)X’r'M (2.1)

Zastepujac wektor rj; wektorem lp, mozna obliczyé¢ predkosé srodka masy
tadunku

VPZVC—i—QCxlc—I-(Qc—I-.Qp/C)le (2.2)

2.2. Bezwzgledne przys$pieszenie elementu tadunku

Przyspieszenie bezwzgledne a,, elementu tadunku o masie dm jest réwne
pochodnej globalnej predkosci V', wzgledem czasu

dVe
YW= T

+R2cxVeoteoxre+ 20 x (QC X Tc)—l—Eﬁp/c Xry 42020 % Vp_T

(2.3)
gdzie oznaczono: e¢ = df2¢/dt = d'2¢/dt — przySpieszenie katowe czaszy;
Epjc = d'$2, /e /dt — wzgledne przys$pieszenie katowe tadunku wzgledem czaszy,

Vopr =92, X 7y — predkosé wzgledna elementu tadunku.

2.3. Predkosci bezwzgledna i bezwzgledne przys$pieszenie elementu
czaszy

W przypadku elementu czaszy do okreslenia bezwzgledniej predkosci i bez-
wzglednego przyspieszenia mozna wykorzystaé relacje (2.1) i (2.3). Nalezy tu
uwzglednié, ze nie wystepuje ruch wzgledny, tzn.

Vc_r =0 Qp/c =0 Ep/c =0 (2.4)
za$ wektor r¢ dotyczy elementu czaszy.

Biorac to pod uwage, mamy

Ve=Veo+ 2 xre

s (2.5)
a. = dtc + R2cxVeoteoxre+ 2¢ X (2¢ X 7o)
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3. Roéwnania ruchu lotni i ladunku

3.1. Roéwnanie ruchu postepowego czaszy

Zgodnie z zasada d’Alamberta suma sil dziatajacych na czasze jest réwna
zeru
Fc_b+Fc_a+FC_g+FC-R+FC—d0d:O (31)

gdzie: F., = —mc.a. — sita bezwladnosci, F., — sila aerodynamiczna,
F.,=m.g — cigzar, F, — sita reakcji tadunku, F'._4,q — sila od masy dodanej
(pozornej).

Sita od masy pozornej jest réwna [11]

dVe d'2¢
oV +Muo—1
Vg T Ve g

Macierze M,y i Mg, dotycza tzw. mas dodanych (pozornych) powietrza, na
ktore oddziatuje czasza w trakcie lotu.

Uwzgledniajac, ze dla srodka masy czaszy wektor potozenia ro = 0, przy
wykorzystaniu (3.2), otrzymuje si¢ réwnanie ruchu postepowego dla czaszy
paralotni

Feios=—(M )~ 20 x (M Ve + Manf2c) (32)

Ve d'02c
Tme + May) S-S 4 Mo 220¢ =
(Ime + May) == + Mao—g (3.3)

=F.,+mg+F.p—m2cxVec—802cx MayVe+Muof2c)

1 jest macierza jednostkowa. Jezeli rownanie to rozpatrywaé w ukladzie
Czoycze, to wszystkie wystepujace tu wektory powinny byé¢ przedstawione
w tym ukladzie.

3.2. Roéwnanie ruchu postepowego tadunku

Dla tadunku réwnanie ruchu postepowego otrzymuje sie w sposéb analo-
giczny jak powyzej dla czaszy. Nie wystepuja tu jedynie sity od masy pozornej.
Réwnanie to zapisane w uktadzie Cz.y.z. ma nastepujaca postac

dVe d 20 49,
M5+ Mingtot =g + Manyip— 5 = Fpa+ mpg-+ (3.4)

+ Fp_R — mp[nc X (VC + Mlclp'QC) + QQC X (Lc/pﬂp/c X lp)]

Wektory V¢, 2¢ i ich pochodne oraz wektory lp, F, 4, g, F) g powinny
by¢ wyrazone w ukladzie Cz.y.z., natomiast pochodna d’ 2,/./dt w ukla-
dzie Pxpypzp. Przy takim zalozeniu wystepujace tu macierze M, 1., M1,

1 My, 101, s okreslone wzorami
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/)31 (Lepp)ss(Lesp)az — (Lejp)as(Lep)zz 0
L

(Lesp)ar — ( L L (
N (Lesp)13(Lesp)ar — (Leyp)ss(Lesp)in (Lesp)13(Lep)s2 — (Lc/p)33( e/p)iz 0
(Lesp)2s(Leyp)ir — (Leyp)13(Lesp)ar (Lesp)2 (Lc/p)12 — (Lesp)1s(Lesp)az 0
0 lo +1p(Lepp)ss —lp(Leyp)as
Mlclp = —[lc + lp(LC/p)gg] 0 (Lc/p 13 (3.5)
Ip(Leyp)2s —lp(Lesp)is 0
My ictp = mpMici,

3.3. Roéwnanie ruchu postepowego ukladu czasza-tadunek

W celu uzyskania koncowej postaci ukladu réwnan ruchu czasza-tadunek
nalezy dodaé¢ do siebie stronami réwnania (3.3) i (3.4) oraz uwzglednié, ze
wystepujace w nich sily reakcji F. g i F) g laczy relacja F), p = —F_p.
Otrzymuje sie

Ve 42 4802,
[1(me + mp) + MaV]T + (Mmplclp + MaQ)T + Mmplp dtp/ =
=Feq+ Fpa+ (me+mp)Lesg — (me+mp)2¢ x Vot (3.6)
— ¢ x (Mav Ve +MaoR0 + My 101, 20)+

— 2mp[.QC X (Lc/pﬂp/c X lp)]

Nalezy pamietaé, ze wszystkie wystepujace tu sktadniki musza by¢ przed-
stawione w uktadzie wspotrzednych C'z.y.2.. Poniewaz wektor g oraz pochod-
na d'$2, Jc /dt okreslone sa w innych uktadach wspotrzednych, to w réwnaniu
wystepuja macierze transformacji L./ 1 L.

3.4. Roéwnanie ruchu obrotowego czaszy

Réwnanie ruchu obrotowego czaszy wzgledem punktu C otrzymano, doko-
nujac bilansu momentéw sit zewnetrznych i sity bezwladnosci dzialajacych na
czasze

Mc_b + Mc_a + Mc_R + Mc_dod =0 (37)

gdzie oznaczono: M., = —dK./dt - moment sit bezwladnosci, M., — mo-
ment sit aerodynamicznych, M. r — moment od sil przenoszonych przez liny,
M . 4,4 — moment od sil bezwladnoséci masy dodanej réwny [11]

dVe d ¢

Mco:_Ia Ia
_dod VT + Lun ar

+ 'QC' X (Idod'QC') + M?" 'p + MT’Qp:| (38)
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Uwzgledniajac, ze kret czaszy jest rowny iloczynowi tensora momentéw bez-
wladnosci czaszy i predkosci katowej £2¢

ICx _Iny _Isz
K.=1.2c=|-Icye Ioy —Icy.| 2c (3.9)

_Isz _ICzy ICZ
ostatecznie rownanie ruchu obrotowego czaszy przyjmuje postaé

dVe d 020
I I 4 o) tooC =
v T et L= (3.10)

=M.o+M.p—2¢c % [Lioa+1c)2c] — M1, — My

Wszystkie wektory okreslone sa w uktadzie Cz y.z..

3.5. Roéwnanie ruchu obrotowego tadunku

Réwnanie ruchu obrotowego tadunku wzgledem punktu M stanowi bilans
momentow sit dzialajacych na tadunek

Mppy+Mpg+Mpo+Mpa+Myr=0 (3.11)

Uwzgledniono tu momenty: moment od sit grawitacyjnych M, ; =lp X F, 4,
moment sil aerodynamicznych przylozonych w $rodku masy tadunku
M, , = lp x Fj, ,, moment aerodynamiczny wzgledem ogniska aerodynamicz-
nego tadunku M 4 = My ax(ayp, By, £2¢, £2,,/.), moment od sit bezwladnosci
M,y = $(ryx Fpyp)dmy, = —lp x § ap,dm,— §(rp x ap,) dm,, moment M, r
sit reakcji przylozonych w punktach M; i M,..

Otrzymuje sie

lp x ]{ap dmp+]{(rp X ap)dmy, =Mp g+ Mpq+ Mpa+Mpypr (3.12)

Po uwzglednieniu (2.3) i obliczeniu szeregu calek, zapisane w ukladzie Pz,y,z2),
rownanie ruchu obrotowego tadunku wzgledem punktu M ma postaé

dVe d ¢ d/.Qp/c
I Im ) —— I I =
o + (Ice + Ip,) i + (Ipe + Ipp) p
=My s+ Mp,+ My, +Mpyg— mplp X [(Lp/cnc) X (Lp/cVC)] +
gl ¢ [(Lye26) % (Lo f26)  (Lyyele) + 10)] + (313)
_mplp X [(Lp/c‘QC’) X (Qp/c X lP)] - IQch - IQcQ

I,

p/c
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Poszczegolne macierze sa okreslone nastepujaco:

—(Lyse)2ilp —(Lpse)22lp  —(Lpje)2slp

Iyr=my | (Lpeule (Lpje)iale (Lyse)islp (3.14)
0 0 0
(Ice)un oe)iz (Lypje)islp
Ice =my |(Ioe)nr (Ioe)az  (Lpje)oslp (3.15)
0 0 0
gdzie
(Ice)1r = [(Lpse)11(Lpse)ss — (Lyse)is(Lypse)sillelp + (Lyje)nlp
(Ice)i2 = [(Lpe)12(Lypje)ss — (Lpse)is(Lpse)sallolp 4 (Lyje)12lp
(106)21 = [(Lp/c)21 (Lp/c)33 - (Lp/c)31 (Lp/c)23]lClP + (Lp/c)21l§3
(Ice)22 = [(Lypje)22(Lypje)ss — (Lypje)2s(Lypje)s2llolp + (Lye)22lp
IPe = _IPmy IPm + IPz _IPyz I*Pg = IPeLp/c (316)
_Isz _IPyz IPx + [Py
myl2 00
L,=| 0 myl2 0 (3.17)
0 0 0

Ostatnie dwa wektory w (3.13) sa funkcjami predkosci katowych £2¢ i £2,/.
oraz momentéw bezwladnosci ladunku

To.o — ]{{rp X [Qc % (2¢ x p)]} dm,

(3.18)
o, = ]{ {rp % [2¢ % (82, x 7p)]} dmy

3.6. Roéwnania ruchu ukladu czasza-ladunek

Roéwnania ruchu postepowego ukladu czasza-tadunek (3.6), réwnania ru-
chu obrotowego czaszy (3.10) oraz réwnania ruchu obrotowego tadunku (3.13)
uzupetnia sie:

— zwiazkami kinematycznymi dotyczacymi obrotéw czaszy

@C 1 sin®ctg@c cosPotgBc | |po
Oc| =10 cos Po —sin®¢ qc (3.19)
Ve 0 sin®csecO@c cosPrsecOc| |ro
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— zwiagzkami kinematycznymi dotyczacymi obrotéw tadunku wzgledem czaszy

é;c/p 1 sin ¢c/p tg @c/p COSs ¢c/p tg @c/p Pp/e
Oc/p 0 cos P/, —sin®,, Ip /e (3.20)
7, /p 0 sin®./,secO., cosP./,secOq | (Tp/e

— zwiazkami kinematycznymi dotyczacymi ruchu postepowego czaszy

Toyg uC
Yog| = Lgse | vo (3.21)
Zcyg we

Roéwnania (3.6), (3.10), (3.13), (3.19)-(3.21) stanowia uktad osiemnastu réw-
nan rézniczkowych zwyczajnych opisujacych ruch przestrzenny paralotni skla-
dajacej sie z czaszy i podwieszonego pod nig tadunku. Mozna je przedstawic¢
w postaci

Az = B(xz,u (3.22)
gdZie r = [uC7UC)wC7p07QC7TC7pp/c7qp/c7rp/c7¢ca@cagpm@c/pv@c/znwc/p)
Oy, YCy, zcg]T — wektor parametréw lotu, u — wektor sterowania.

4. Okreslenie sit i momentéw sit

4.1. Okreslenie sil

Poniewaz réwnanie (3.6) zapisane jest w ukladzie zwigzanym z czasza
Cr.ycze, to wszystkie wystepujace tam sity nalezy wyznaczy¢ w tym ukta-
dzie. Sila ciezko$ci w réwnaniu (3.6) reprezentowana jest przez wektor g.
Ma on w uktadzie ziemskim Ox4y,2, jedng sktadows. Natomiast obliczenie jej
sktadowych w uktadzie Cz.y.z. wymaga wykorzystania macierzy transforma-
cji Lg/g, co widoczne jest w réwnaniu.

Sity aerodynamiczne czaszy obliczone w ukladzie osi przeplywu czaszy
Croyqzq musza byc transformowane do uktadu zwiazanego z czasza Cxoy.ze
z wykorzystaniem macierzy transformacji L/,

V2

PVe
—Cepa—S
Fc_xc o 22 ¢ _Pl_ma
Fca = Fc_yc :Lc/a Cc_yapTCSc + 0 (41)
Fc_Zc Cxcyczc —C p‘/czs C-'anaza
c_za c

2
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gdzie: p — gestos¢ powietrza, Ce_za, Ceyas Ce_za, 58 WspOlczynnikami aerody-
namicznymi, S. — pole powierzchni czaszy, P, ., jest sita oporu lin.
Obliczenie sktadowych sily aerodynamicznej tadunku wymaga znajo-
mosci wspotezynnikow sit okreslonych w ukladzie zwigzanym z przeplywem
PxqYqzaq, i transformacji sit do uktadu zwigzanego z tadunkiem Pz,y,z, z wy-

korzystaniem macierzy transformacji Ly, /q i L,
3%
~Cpza—5Sp
Fp—mc pVQZ
F,.= ?p_yc =L,/ Ly Cpya Tp S, (4.2)
P-Ze Cxeyeze ,OV2
_Cp-zanSp

W celu okreslenia sil reakcyi w linach sporzadzono schemat pokazanym na
rysunku 5, gdzie wyrézniono jedng z lin polaczonych z punktem M;. Ponizszy
opis dotyczy wszystkich lin taczacych tadunek z czasza, jednak aby zachowaé
przejrzysto$¢ opisu pominieto w nim indeksacje dotyczaca numeru liny pota-
czeniowej. Jedynie we wzorach koncowych indeksacja zostata uzyta. Zatozono,
ze polaczenia pomiedzy tadunkiem i punktami M; i M, sa sztywne, natomiast
liny tgczace czasze z punktami M; i M), sa sprezyste.

Rys. 5. Schemat do okreslania sit w linach

Wektory Ro i Rjys okreslaja potozenie srodka masy czaszy i punktu M
w ukladzie inercjalnym. Wektor p- okresla polozenie punktu mocowania liny
do czaszy wzgledem jej Srodka masy. Wektor p;,; okredla polozenie punktu
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mocowania liny (punkt M;) do tadunku wzgledem punktu M. Wektor p zwia-
zany jest z lina. Znajac ten wektor, mozna okresli¢ sile w linie.
Z rysunku wynika, ze wektor p pokrywajacy sie z ling jest réwny

p =Ry +py, — Re— pe (4.3)
Jego zmiana w czasie dt jest rowna
dp _ dRy  dpyy, _dRc  dpc
dt dt dt dt dt

co mozna zapisaé, uwzgledniajac odpowiednie predkosci liniowe i katowe

d
d—? = 02¢ x (lc = pc) + (¢ + Ly 2y0) < (Lesppar) (4.5)

W wyrazeniu tym wystepuja macierze transformacji, poniewaz wszystkie wek-
tory musza by¢ okredlone w tym samym ukladzie wspolrzednych — uktadzie
Creyeze.

W dowolnej chwili czasu t wektor p jest réwny

(4.4)

p(t)zpo+/dp=
0 (4.6)

t
=P+ /[QC X (lC - pC) + (QC + Lc/pnp/c) X (Lc/ple)] dr
0

Wielkos¢ sity zwiazana z jej sprezystoscia w linie zalezy od jej wspdtezynni-
ka sprezystosci k = ES (E — modul Younga, S — pole przekroju liny) oraz
od wielkosci wzglednego naciggu rownego roznicy dhugosci liny naciagnietej
i odciazonej|p| — | py| odniesionej do dtugosci liny odciazonej. Natomiast zwrot
i kierunek sily mozna ustali¢ w oparciu o wersor utworzony z wykorzysta-
niem wektora p. Jednoczesnie w linie wystepuje ttumienie proporcjonalne do
predkosci zmiany jej dtugoéci. Ostatecznie sita w linie jest réwna

lp| —|pol | dlp|\ p
F,. =k +< —_— 4.7
o= [0l dt)\pr 4.7

gdzie ¢ — wspélezynnik ttumienia.
Tak wyznaczona sita pozwala obliczy¢ wypadkowe sity reakcji F. g i F, r
od lin potaczeniowych

Fep=) Fy, Fpr=-> Fi; (4.8)

1 — numer liny.
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4.2. Okreslenie momentow sil

Momenty aerodynamiczne dziatajace na czasze sa to momenty okre-
slane w sposéb analogiczny, jak dla skrzydta przy uwzglednieniu dodatkowego
sktadnika wynikajacego z przyjecia, ze sity aerodynamiczne lin P, ,, wchodza
w sktad catkowitych sit aerodynamicznych czaszy. Zaktadajac, ze:

— sily aerodynamiczne samej czaszy przylozone sa w jej ognisku aerody-

namicznym,

— istotng sita aerodynamiczng lin jest jedynie ich opor, ktéry przyltozony

jest w potowie ich dtugosci,

mozna okredli¢ skladowe w ukladzie Cz.y.z. momentu aerodynamicznego
dziatajacego na czasze

2
Cc_l&Scbc 0
L, ‘2/2 )
Mc_a: Mc = Cc_mpTcScCca - %Pl_xa (49)
¢l Creyeze V2 0
ey Con 5 Sebe

gdzie: C., Ce o, Cepn sa wspblezynnikami aerodynamicznymi, b, — rozpietosé
CZASZY, Ceq — Cleciwa czaszy, l. — dtugosé liny.

Icosu .

Rys. 6. Schemat do obliczania sity oporu lin

Momenty aerodynamiczne dzialajace na ladunek okre$lone sa
w ukladzie Px,y,z, zaleznosciami

3%
s Cpa =5 Sby
p pv2
M,.= |M, = C,,_mTpspcpa (4.10)
N, 2
Pxpypz v
pYpZp Cp_np P Spbp

2
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gdzie: Cp 1, Cp_m, Cpn 53 wspoOlczynnikami aerodynamicznymi, b, — rozpietosé
tadunku, ¢p, — cigciwa tadunku.

Momenty od sil reakcji w linach dzialajace na czasze i tadunek sa
odpowiednio réwne

Mg = ch_i X F My r=— ZpM_i X Fi (4.11)
i i

5. Przyktad obliczeniowy

Opisany powyzej model matematyczny ruchu uktadu czasza-tadunek wy-
korzystano do przeprowadzeni symulacji lotu uktadu, dla ktérego przyjeto na-
stepujace dane:

e dla czaszy: masa m. = 13kg, momenty bezwladnoéci Io, = 40 kgm?,
Ioy, = 10 kgm?, Ic. = 50 kgm?, rozpietoéé¢ czaszy I, = Tm, cieciwa
czaszy beq = 3m;

e dla lin: dlugos¢ lin pg = 5m, Srednica liny 77,y = 2 - 1072 m, modut
Younga liny £ = 1,6 GPa;

e dla tadunku w ksztalcie kuli: masa m, = 100 kg, momenty bezwladnosci
Ip, = 10 kgm?, Ipy, =10 kg m?, Ip, = 10 kg m?; polozenie $rodka masy
lp = 0,5m, wspoétczynnik sity oporu C), ,, = 0,4.

Obliczenia przeprowadzono, zaktadajac, ze czasza wykonuje ustalone opa-
danie lotem szybowym pod katem 19°. Dla takiego kata szybowania obliczono
predkos¢ lotu réwna 15,6 m/s. Okreslono tez kat pochylenia tadunku wzgledem
czaszy 60,,. = 17,6°.

W celu oceny statecznoéci dynamicznej uktadu szybowanie czaszy zaburzo-
no impulsowym podmuchem wiatru o predkosci 1 m/s wzdluz osi podtuznej,
a nastepnie wzdtuz osi bocznej. Na rysunkach 7-15 przedstawiono przebieg
wybranych parametréow lotu, gdzie zaznaczono ,zp” — zaburzenie podluzne,
,zb” — zaburzenie boczne. Zaburzenie polegalo na impulsowej zaburzeniu po-
czatkowej predkosci lotu o 1 m/s dla przypadku ,zp” wzdluz osi Cz., za$ dla
przypadku ,zb” wzdtuz osi Cy..

Widaé, ze wszystkie ruchy sa ttumione — uklad jest stateczny dynamicznie.
Sa one superpozycja ttumionych ruchéw oscylacyjnych. Jak wynika z rysunkow
7-10, ttumienie ruchéw czaszy jest silne — juz po okoto 20 sekundach zaburzenia
ruchu czaszy zanikaja. Przyczyna sa tlumiace sity i momenty aerodynamiczne
dziatajace na czasze. Na przebiegu predkosci V. i kata pochylenia ©. widaé
wplyw wahajacego sie tadunku w postaci natozenia drgan o malym okresie
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Rys. 11. Kat pochylenia tadunku 6./,

,
A \”n\
P
&1
.2
Rl
.

t[s]

Rys. 12. Kat przechylenia ladunku &,
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Rys. 13. Kat odchylenia tadunku ¥/,
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Rys. 14. Rzut pionowy trajektorii na pltaszczyzne Ox,z,
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Xg [m]
N\

Yg [m]

A3 zb

-18

-23

Rys. 15. Rzut poziomy trajektorii na plaszczyzne Oz,4y,

na dhugookresowe wahania czaszy. Okres wahan wynosi okoto 7,5 sekund dla
kata pochylenia ©., oraz okoto 18 sekund dla kata przechylenia @.. Réwniez
podwieszony tadunek wykonuje ttumione oscylacje, co pokazano na rysunkach
11-13. W tym przypadku tlumienie jest stabsze, co wynika z stabszych sil
aerodynamicznych dzialajacych na tadunek. Dotyczy to w szczegdlnosci ka-
ta pochylenia ladunku wzgledem czaszy O/, — ladunek zachowuje sig, jak
wahadlo wykonujace wahania wokét osi My-M; (rys. 1). Natomiast wahania
dotyczace katow @/, 1 ¥/, powoduja powstanie sil w linach laczacych ladu-
nek z czasza lotni. Wywotana tymi sitami zmiana potozenia czaszy prowadzi
do powstania sit aerodynamicznych, ktére z czaszy (poprzez liny) przenoszone
sg na tadunek w postaci momentéw ttumiacych przechylanie i odchylanie ta-
dunku. Okres wahan tadunku zalezy od rozpatrywanego parametru i wynosi:
dla kata 6./, okolo 1,8s, dla kata 6./, okoto 1,7s, dla kata &/, okolo 16,2s.
Rysunki 14 i 15 pokazuja tor lotu czaszy. Widaé, ze czasza wykonuje szybowa-
nie po opadajacej trajektorii. Jezeli na uklad zadziatalo zaburzenie w ruchu
bocznym, to jego efektem jest trwala zmiana kierunku lotu (rys. 15). Jest ona
powiazana ze zmiana kata odchylenia czaszy ¥., co pokazano na rysunku 10.

4.5

100kg

|
31 V

28 - 50kg \
0 5 10 15 20 25 30
t[s]

Rys. 16. Kat natarcia czaszy o, — wplyw zmiany masy m,,
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Rys. 17. Kat pochylenia czaszy O, — wplyw zmiany masy m,,

;>
>
>
>
>e
g

i

/\

M
v

i
Ll

\IV\A VVVVYE i

P

v

5 10 20 25 30

15
tis]

Rys. 18. Kat pochylenia tadunku 6./, — wplyw zmiany masy m,,
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Rys. 19. Zmiana dtugodci lin

Opracowany model oraz oparte na nim oprogramowanie pozwala tez na
ocene wplywu parametréow geometryczno-masowych paralotni na jej dynami-
ke. Na rysunkach 16-18 przyktadowo pokazano, jak zmieniaja sie: kat natarcia
czaszy, kat pochylenia czaszy i kat pochylenia ladunku wzgledem czaszy przy
zmianie masy tadunku m,. Lot byl zaburzony impulsowym podmuchem pozio-
mym 1m/s zgodnie z wezesniejszym opisem. Z rysunkéw wynika, ze wieksza
masa tadunku zmniejsza amplitude wahan parametrow — paralotnia jest mniej
czuta na zaburzenie. Obliczenia pozwalaja tez okresli¢ odksztalcenia lin i przy-
rost sit w linach. Przyklad takich wynikéw pokazano na rysunku 19.
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Dynamics of paraglider motion

Abstract

This paper presents results of analysis of dynamics of a paraglider motion. The

analysis is done by applying mathematical description of spatial motion of the parafoil-

payload system. The components of the system are connected by suspension lines.

Aerodynamic forces and moments are determined using formulas dedicated to para-

foils. Apparent masses of the air are included in the simulation model. Exemplary

results showing dynamic properties of the system are presented.
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W pracy przedstawiono wyniki analizy dynamiki ruchu $migtowca czte-
rowirnikowego oparte na okresleniu pierwiastkéw réwnania charaktery-
stycznego otrzymanego w wyniku linearyzacji réwnan ruchu. Opis ma-
tematyczny problemu bazuje na rownaniach ruchu przestrzennego. Sity
i momenty aerodynamiczne wirnikow obliczono, wykorzystujac metody
opracowane dla wirnikéw nosnych $migtowcéw oraz $migiet.

Oznaczenia

Dane geometryczne

&, 0,V — katy przestrzennego polozenia quadrotora (przechylenia, pochy-
lenia, odchylenia),

Zg,Yq, 29 — WspOlrzedne quadrotora w ukladzie inercjalnym (ziemskim),
h — odlegtos¢ w pionie plaszczyzny smigiet od $rodka masy,
[ — odlegto$é w poziomie Smigiet od osi $rodka masy,

Tqer — polozenie punktu przelozenia sily aerodynamicznej wzgledem srodka
masy,

A, B — kat natarcia i kat §lizgu Smigta,
oy, B¢ — kat natarcia i kat $lizgu quadrotora.
Dane masowe
I;,1,,I. — momenty bezwladnosci quadrotora,
J — moment bezwladnosci $émigla (taki sam dla wszystkich $migiel),

m — masa quadrotora.
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Sity i momenty

F,, Fy, F, - skladowe sity wypadkowej dzialajacej na quadrotora,

L, M, N — moment przechylajacy, moment pochylajacy, moment odchyla-
jacy,

Py, Pya, P.q — sily aerodynamiczne (oporu, boczna, noéna) korpusu qua-
drotora,

T,, Ty, T, — sktadowe ciagu Smigta.

Dane kinematyczne

u, v, w — sktadowe predkosci liniowej V' w uktadzie zwigzanym z quadroto-
rem,

p,q,r — sktadowe predkosci katowej §2 quadrotora (przechylanie, pochyla-
nie, odchylanie).

Uktady wspotrzednych

Oxyz — uklad zwiazany z quadrotorem o poczatku w $rodku masy, o$ Ox
skierowana w kierunku przedniego $migta, 0§ Oy w kierunku prawego,
0$ Oz do dotu,

Oz,Yq2q4 — uklad zwiazany z przepltywem o poczatku w $rodku masy qua-
drotora lub érodku $migta, 0§ Oz, skierowana w kierunku wektora pred-
kosci, 0§ Oz, lezy w ptaszczyznie Oxz i skierowana jest do dotu prosto-
padle do osi Oz, 08 Oy, dopelhia uktad,

OsmTsmYsmzsm — uklad zwiazany ze Smiglem o poczatku w jego srodku,
osie ukladu sa rownoleglte do osi uktadu Oxyz.

Indeksy

aer — aerodynamiczny, gir — giroskopowy, ¢ — numer $migta, sm — Smigta.

1. Wstep

W ramach prac dotyczacych bezzalogowych obiektow latajacych w Instytu-
cie Technicznym Wojsk Lotniczych zaprojektowano i wykonywano $miglowiec
czterowirnikowy — quadrotor Koliber. Jego podstawowe parametry to: masa
startowa do 5kg, zakres predkosci lotu 0-15m/s, wysokosé lotu do 600 m,
zasieg do 3km, dlugotrwalos¢ lotu ok. 20 min. Wielowirnikowiec sterowany
jest automatyczne wedlug zaprogramowanej trasy i profilu lotu z mozliwoécia
wprowadzania zmian w trakcie lotu. Ma tez mozliwoé¢ ladowania awaryjnego
na spadochronie.
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W celu przeprowadzenia analizy wplywu parametrow konstrukcyjnych na
dynamike ruchu obiektu opracowano trzy rézne prototypy rézniace sie diu-
goscia ramion. Dodatkowo uwzgledniono mozliwo$é szeéciu réznych potozen
plaszczyzny $migiet wzgledem Srodka ciezko$ci oraz mozliwosé zmian masy
quadrotora. W sumie zaplanowano badania 54 réznych konfiguracji.

Roéwnolegle prowadzono badania teoretyczne, ktére mialy wskaza¢ na po-
tencjalne zagrozenia wynikajace z niestatecznosci wielowirnikowca. W zwiaz-
ku z tym opracowano model symulacyjny [8], [9]. Analiza literatury pokazala,
ze modele opisujace ruch matych $migltowcéw wielowirnikowych sa z reguly
uproszczone i pomijaja, lub jedynie w bardzo uproszczony sposéb uwzglednia-
ja, ztozona aerodynamike $migiet bedacych odpowiednikiem wirnikéw nosnych
(1], [3]-[6], [10]. Dotyczy to m.in. $émiglowca czterowirnikowego — quadrotora.
W pracy [8] przedstawiono opracowany w I'TWL model matematyczny ruchu
takiego obiektu. Uwzgledniono w nim, wynikajace z teorii impulsowej wirni-
ka nosnego oraz z teorii elementu topaty, zaleznosci pozwalajace obliczy¢ sity
i momenty aerodynamiczne generowane przez $migla [2], [7], [11]. Model ru-
chu stanowi uklad dwunastu réwnan rézniczkowych. W pracy [9] pokazano
przebiegi parametréw ustalonego lotu poziomego oraz przykladowe przebiegi
parametréw ruchu podtuznego po zaburzeniu warunkéw réwnowagi. Ponizej
omoéwiony zostanie sposob analizy dynamiki bazujacy na linearyzacji réwnan
ruchu, ich rozdzieleniu na réwnania opisujace ruch podtuzny i ruch boczny
oraz na analizie pierwiastkéw réwnan charakterystycznych obu ruchéow.

2. Ogo6lny model ruchu

W modelowaniu wykorzystano prostokatne, prawoskretne uktady wspot-
rzednych zgodne z Polska Norma. Sa to nastepujace uklady wspotrzednych:
uklad zwiazany w wielowirnikowcem (rys. 1), uklad zwiazany z przeplywem
(rys. 2), uklady zwiazane ze $migltami (rys. 3).

Macierz przejscia pomiedzy ukladem zwiazanym z ziemia a uktadem zwia-
zanym 7z wielowirnikowcem otrzymuje sie przez kolejne obroty o katy ¥, ©, @

T Tg
Yyl = Ls/g Yg | =

7 % (2.1)
[ cos ¥ cos © sin ¥ cos © —sin® T4
cos¥sinO@sin@—sin¥cos® sin¥sinO@sin®P+cos¥cosP cosOsind ||y,
cos¥sin © cosP+sin¥sin® sin¥sin© cosP—cos¥sin® cosOcosP ||z,
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Rys. 1. Uktad wspétrzednych zwiazany z wielowirnikowcem

iy,

Rys. 2. Uktad zwiazany z przeptywem

Macierz przejscia pomiedzy uktadem zwiazanym z przeplywem a ukladem
zwiazanym z wielowirnikowcem otrzymuje sie poprzez kolejne obroty o katy

By 1 g

x Tq cos g cos B, —cosagsinfB; —sinay| |zg
Y| =Lgja |Ya| = sin 3, cos f3y 0 Ya (2.2)
z Za sinogcos3; —sinogsinfB;, cosay | |z,

Macierz przejscia pomiedzy uktadem zwiazanym z przeptywem a uktadem
zwigzanym ze Smiglem otrzymuje sie przez kolejne obroty o katy Ai B
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Rys. 3. Uklad wspoélrzednych zwigzany ze $migtem

Tsm Tq T cosAcosB —sinB —sinAcosB| |z,
Ysm | = Lsm/a |Ya| = |Ya cosAsin B cosB —sinAsinB| |y,
Zsm Za Za sin A 0 cos A z

2.3)
Réwnania ruchu zapisane w uktadzie Oxyz maja nastepujaca postac

B . F,
U=—+1rv—quw V= — +pw—ru
m m (2.4)
==+ qu—pv
m
o Lsm + Laer + Lgir + (Iy - Iz)qr
I
q. _ Msm + Maer + ]\fgir + (Iz - I:B)Tp (25)
Y
& — Nom + Naer + Nyir + (I = I )pg
= [z

& =p+ (rcosd + qsind) tg O O =qcosd — rsind

(2.6)
COS@(rcoséﬁ—i-qsin@)
Ty Ug U
Yg| = | vg :Ls_/z v

(2.7)
w
Réwnania te tworza zamkniety uktad dwunastu rownan rézniczkowych zwy-

czajnych z dwunastoma niewiadomymi stanowiacymi wektor parametréw lotu
X = [’LL, v,w,p,q,T, ¢7 @7 Spa xga y97 Zg]T

Zg Wg

225
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3. Stateczno$¢ podluzna czterowirnikowca
Ruch podtuzny realizowany jest w plaszczyznie Ozz tozsamej w chwili

poczatkowe] z plaszczyzna Owxgz,. Jest on opisany réwnaniami (2.4)q 3, (2.5)2

Przyjmujac, ze parametry dotyczace ruchu bocznego sa réwne zero

i(2.6).
tzn.: v =0, p =0, r =0, ® = 0, otrzymuje sie uproszczona postaé¢ uktadu
rownan
F F M. M, .
E—— === qzis”ﬁ' aer O =gq (3.1)
m m 1,

Sity i moment pochylajacy okreslone sa formutami

4
F, = —mgsin© — P, cos oy + ZTM'
i=1
4
F, =mgcos© — Py, sina, + Z T, (3.2)

i=1
4

M = Myer + Mgy, = raeeraCOSO[q"i'l( 23_Tzl)+hZTm’
i=1
Jezeli w chwili poczatkowej quadrotor wykonuje lot poziomy, to zachodzi na-

stepujacy zwiazek pomiedzy katami

a,=A=06 (3.3)
Przyjmujac, ze parametry lotu ulegaja malym zaburzeniom
u=ug+ Au w = wy + Aw
0 0 (3.4)

q=qo+ Aq 6 =0y + A6

sity i moment mozna przedstawi¢ w postaci szeregu Taylora. Jezeli ograniczy¢

sie tylko do czesci liniowej szeregu, otrzymuje sie

OF,  OF, OF,  OF,
Fo=Fao 5 Aut 50 9 96
OF, OF, OF, OF,
Fe= Pt 5 Aut 50 9q 1" 20 (3:5)
oM . oM oM . oM

M = My + 5 Aut 5o Aw + 5 - Ag + 5506
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Wstawiajac powyzsze rozwiniecia do réwnan (3.1), otrzymuje sie

. ! OF, OF, OF, OF,
UQ—I-AU—E(FI()—FWAU 9w 94 90 )

. . 1 OF, OF, OF, OF,

tho + A = (Fao o = At 5 2q 21" 90 ) (3.6)
. . 1 oM oM oM oM
qo+Aq—E(Mo+ o Aut o A +8—A +%A@)

60+A6=(]0+Aq

Jezeli w chwili poczatkowe]j czterowirnikowiec wykonywal ustalony lot pozio-
my, to w tej chwili sity wypadkowe, wypadkowy moment pochylajacy, przy-
Spieszenia liniowe i katowe oraz predkos$é¢ katowa byly rowne zeru

Foo=0 F.o=0 My=20

. . . (3.7)
uy =0 wo =0 Go=0 90 =0

Uwzgledniajac to w réwnaniach (3.6), otrzymuje sie réwnania dotyczace przy-
rostow

At — F*Au — FP Aw — FiAq — FC A6 =0
M — FUAu — FP Aw — FIAq — FE A6 =0

o (3.8)
Ag— M"Au — MY Aw — MIAqg — M®AO =0
AO = Aq
gdzie
1 OF, 1 OF. 10 1 OF,
Fv=_—_=21 Fv=__"1 Fi= a FO=_—_—2
Y m ou Tom ow Yom Y m 0O
pu LOF: pu— LOF: pa_ LOF: po _ 1O
" G " O "1 ohr "o
U T MY = Ml = _—_ M = — 2
I, Ou I, ow I, dq 1, 06
(3.9)

Przyjmujac, ze przyrosty poszczegdlnych parametrow sa nastepujacymi funk-
cjami czasu

(3.10)
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réwnania rézniczkowe (3.8) przeksztalcaja sie w uklad algebraicznych réwnan
liniowych
A—FY  —Fv —\F4 - F° Uy
~F* XN—FY  —)\FI-FP we| =0 (3.11)
—M* MY N2 —AM?—-M®| |6,
Uktad ten ma nietrywialnie rozwiazanie, jezeli wyznacznik macierzy wspot-
czynnikéw jest rowny zeru
A—F4 —Fv —\F4 — F?9
—F* AN—F*  —\FI-F®
MY =M™ N2 - AM?— M®

0 (3.12)

Oliczenie powyzszego wyznacznika i przyréwnania go do zera daje réwnanie
charakterystyczne dla ruchu podtuznego czterowirnikowca

M4 a3\ + aaX? + ag X +ap =0 (3.13)
gdzie
a3 = —F" — F¥ — MY
ay = —M® + MIF"* — MYFI + MIF® — MYFJ + F'FY — FYFY
a; = MOF* — M“F® + MPF"* — MYF® + MY(FYF" — F*F¥)+
+ MY(FIFY — FYF9) 4 MY (F'Fd — FIFY)
ag = MY(FEFY — FUF®) + MY (FYF® — FOF")+
+ MO(FY P — FyFY)

(3.14)

Roéwnanie (3.13) ma cztery pierwiastki (A1, A2, A3, Ag), ktére moga by¢ liczbami
rzeczywistymi lub zespolonymi. Ogdlna postaé przebiegéw parametréow lotu
dotyczacych ruchu podtuznego jest zatem nastepujaca

Au(t) = us M + u0e™’ + u,5e + ug et

Aw(t) = wiaeM + w,0e?! 4 wige! + w, et
Aq(t) = gae™’ + g™’ + g™ + guet

ABO(t) = O,qeM + Oppe™ + O,3eM" + O,4eM!

(3.15)

4. Statecznos$é¢ boczna czterowirnikowca

Ruch boczny opisany jest réwnaniami (2.4)2, (2.5)1,3, (2.6);. Analize izo-
lowanego ruchu bocznego prowadzi sie zakltadajac, ze parametry ruchu po-
dtuznego u, w, © pozostaja niezmienne, zas predkosé katowa pochylania ¢ jest
réwna zero
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u = const w = const O = const q=20 (4.1)

W zwiazku z tym réwnania ruchu bocznego upraszczaja sie do postaci

i):&%—pw—ru :7L5m+Laer
m I:c

,,;' — Nsm +Naer
I,

Wystepujace po prawej stronie sita i momenty sa odpowiednio rowne

(4.2)
®=p-+rcosPtgd

4
F, = mgcos ©sin® — P, sin 3, + ZTyi
i=1
4
L = Laer + Lom = Taer Poasin Bg + 1(Teg — Toy) — hY_ Ty (4.3)
i=1
4

N = Ngn = UTy1 — Tys) + U(Toa — Tuz) + > Mop;

=1

Przyjmuje sie, ze parametry lotu ulegaja malym zaburzeniom

v =19+ Av p=po+ Ap

(4.4)
r=ry+ Ar S =Py + AD

Ograniczajac sie do czesci liniowej, site i momenty mozna przedstawié¢ w po-
staci szeregu Taylora

B OF, OF, OF, OF,
Fy = Fyo+ -+ Av + o Ap+ 5 Ar + - AP
oL oL oL oL
L—LO—F%AU-Fa—pAP-F EAT—F@—@A@ (4.5)

N:No—i-a—NAv—i-a—];[Ap—ka—NAr—ka—NA@

ov 0 or 0P
Wstawiajac powyzsze rozwiniecia do réwnan (4.2), otrzymuje sie
1 OF, OF, OF, OF,
o+ Av = —( F, — A+ EAp+ —HLAr + Z—LAD
Yo+ 4Y m( y0+(% v dp P+ or r+8¢ )+
+ (po + Ap)w — (ro + Ar)u
1 oL oL oL oL
0+ Ap = —(Lo+ —Av+ —Ap+ —Ar + — AP .
ot Ap =7 (Lo+ G dv o+ o dp GAr 4 55A0) (46)

1 ON AN . ON . ON
o A= (N N A s N A OV N N g
To+ A7 .rz( L M Ll =Y )

b =p+rcosPtgO
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Jezeli w chwili poczatkowej czterowirnikowiec wykonywal ustalony lot pozio-
my, to w tej chwili sity wypadkowe, wypadkowe momenty przechylajacy i po-
chylajacy, przyspieszenia liniowe i katowe oraz predkosci katowe byly réwne
zeru

Fy=0 Lo=0 No=0
09 =0 po =0 7o =0 (4.7)
’U(]:O @0:0 poZO 7‘0:0

Uwzgledniajac to w réwnaniach (4.6), otrzymuje si¢ réwnania dotyczace przy-
rostow

. v r b —
Ab — FJAv — (FF +w)Ap — (Fy —u)Ar — F/AD =0
Ap— LY Av— LPAp — L' Ar — LY A® = 0

. (4.8)
Ar — N'Av — NPAp — N"Ar — NYAP =0
AD = Ap + Artg©
Zastosowano tu nastepujace oznaczenia
1 OF, 1 OF, 1 OF, 1 OF,
Fv— Y FP—=_—_"Y rr=_2v F?=_—_—_1Y
Y m v Y m Op Y m or Y m 0P
1 0L 1 0L 1 0L 1 0L
Lv:—— Lp:__ LT:—— Lds:——
1, ov 1, Op 1, or 1, 0P
1 ON 1 ON 1 ON 1 ON
NV = NP = " N =~ N? = 2
I, Ov 1, Op I, Or 1, 0D
(4.9)

Przyjmujac, ze przyrosty poszczegdlnych parametrow sg nastepujacymi funk-
cjami czasu
Av(t) = v,e Ap(t) = pae

4.10
Ar(t) = reeM AD(t) = P, e (4.10)

réwnania rézniczkowe (4.8) przeksztalcaja sie w uklad algebraicznych réwnan
liniowych

A—F) —(FP+w) —(Fj—u) —F v

LY A—LP —-L" 0 Ds|
—NV — NP A—NT 0 Ty =0 (4.11)
0 -1 —tg® A D,

Obliczenie wyznacznika charakterystycznego i przyréwnania go do zera daje
rownanie charakterystyczne dla ruchu bocznego quadrotora

M4 azA® +aa\? +ajA+ag =0 (4.12)
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gdzie
ag=—F) —LP - N"
ag = uN® —wL’ + LPN" + L'N? + LPF} — L'F? + N"F, — NF;
a1 = w(L'N" — L'N") — w(L'N? + LPN") + L*(N?F; + N"FP)+  (4.13)
+ LP(N"F) — N"F}) — L"(N?Fy + N'FP) + L°F,) + N"F tg©
ag = F[L'NY — L'N" — (L’N" 4+ L"N?) tg O]

Formalnie réwnanie (4.12) jest identyczne jak réwnanie (3.13) dotyczace ruchu
podiuznego. Ma ono zatem cztery pierwiastki (A1, A2, A3, A4), ktére moga byé
liczbami rzeczywistymi lub zespolonymi. Ogdlna postaé przebiegéw parame-
tréow lotu dotyczacych ruchu bocznego jest nastepujaca

A'U( ) = 'U*le + U*Qe + V43€ st + U*4e)\4t

Azt + p*3e + p*4e

Aat

Ap( ) p*le + DP«2€
Ar(t) = raeM + rpe? +rge +rge
AD(t) = PqeM! + Bpe?! + g™t + Pyt

(4.14)

5. Wyniki symulacji

Znajomo$¢ pierwiastkéow réwnan charakterystycznych (3.13) i (4.12) po-
zwala oceni¢ stateczno$¢ dynamiczna czterowirnikowca w ruchu podtuznym
i bocznym. Jezeli ktérykolwiek z pierwiastkéw bedzie rzeczywisty i dodatni, to
pojawi sie niestateczno$é¢ aperiodyczna. Jezeli natomiast ktorykolwiek z pier-
wiastkow zespolonych bedzie mial dodatnig cze$¢ rzeczywista, to obserwowana
bedzie niestateczno$¢ oscylacyjna. Zatem, aby oceni¢ statecznos¢ dynamiczna
quadrotora, konieczne jest obliczenie pierwiastkow \; obu rownan charaktery-
stycznych. Do tego potrzebna jest znajomosé szeregu pochodnych oznaczonych
wyrazeniami (3.9) i (4.9). Pochodne te dotycza sil i momentéw dziatajacych
na wielowirnikowiec. Wyrazenia okreslajace te oddzialywania przedstawione
zostaly w pracy [9] i nie beda tu powtarzane. Formuly dotyczace pochodnych
okreslono z uwzglednieniem ztozonych relacji dotyczacych aerodynamiki $mi-
giet. Ze wzgledu na ich obszerno$é¢ nie zostaly one przedstawione w niniejszej
publikacji.

Na rysunku 4 pokazano wyniki dotyczace ruchu podtuznego. Przyjeta do
obliczen masa to 2,5 kg. Rozstaw ramion, na ktérych zamontowano $migta, byt
rowny 0,3 metra. Plaszczyzna wirowania $migiel byla potozona powyzej $rod-
ka masy quadrotora w odlegto$ciach 0,05m, 0,1m i 0,15m. Obliczenia pro-
wadzono w zakresie predkosci 0-20 m/s. Widaé, ze w ruchu podtuznym, poza



232 G. KowALECZKO, M. KULINSKI

zawisem, mamy dwie pary pierwiastkow zespolonych wzajemnie sprzezonych:
A1 1 Ao oraz A3 i A\y. Widoczna jest tez ,wedréwka” tych pierwiastkow wraz
ze zmiana predkoéci lotu — zaznaczono to na wybranych przebiegach. Pier-
wiastki A1 i Ao maja ujemne czesci rzeczywiste w calym zakresie predkosci,
co oznacza, ze odpowiadajace im oscylacje sa ttumione. Natomiast pierwiastki
A3 1 Ay maja ujemne czesdci rzeczywiste w przedziale predkosci lotu od 10 do
18 m/s. Dla predkosci spoza tego zakresu ich czesci rzeczywiste sa dodatnie,
co oznacza, ze oscylacje maja narastajaca amplitude. Nalezy zauwazy¢, ze dla
warunkéw zawisu (V' = 0m/s) pierwiastki A\; i Ay nie sa ze soba sprzezone —
mamy dwa pierwiastki rzeczywiste o réznych wartosciach, co odpowiada dwu
tltumionym ruchom aperiodycznym.

Im())

Re(r)

Rys. 4. Polozenie pierwiastkéw charakterystycznych ruchu podhuznego — smigta
powyzej srodka masy

Na rysunku 5 przedstawiono wyniki dotyczace ruchu bocznego wielowirni-
kowca w opisanych powyzej konfiguracjach masowo-geometrycznych. W tym
przypadku widaé, ze spoérod czterech pierwiastkéw jedynie dwa, tzn. A; i Ao
sa zespolone, zas§ dwa pozostate A3 i A4 sa pierwiastkami rzeczywistymi ujem-
nym. Pierwiastki zespolone maja w calym zakresie predkosci dodatnie czesci
rzeczywiste, co odpowiada narastajacym oscylacjom. Natomiast A3 i A4 cha-
rakteryzuja dwa ttumione ruchy nieoscylacyjne.

Na rysunkach 4 i 5 widaé¢, ze globalnie, bez wzgledu na potozenie ptasz-
czyzn $migiel powyzej $rodka masy, wielowirnikowiec jest niestateczny przede
wszystkim ze wzgledu na niestateczno$¢ w ruchu bocznym. Niestatecznosci,
zaréwno w ruchu podtuznym jak i bocznym, maja charakter oscylacyjny.

Analizie poddano réwniez konfiguracje czterowirnikowca z wirnikami po-
tozonymi ponizej $rodka masy. Rozpatrzono trzy odlegltosci: 0,05m, 0,1 m
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Rys. 5. Polozenie pierwiastkéw charakterystycznych ruchu bocznego — $migla
powyzej srodka masy
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Rys. 6. Polozenie pierwiastkéw charakterystycznych ruchu podtuznego — $migta
ponizej $rodka masy

i 0,15 m. Pozostate dane obliczeniowe pozostaty bez zmian. Wyniki symulacji
pokazano na rys. 6 — dla ruchu podtuznego i na rys. 7 — dla ruchu bocznego.
Na rys. 6 widaé, ze w tym przypadku wystepuja dwa sprzezone pierwiastki Ay
i Ay odpowiadajace tlumionym oscylacjom oraz dwa pierwiastki rzeczywiste
— jeden dodatni A4, a drugi ujemny A3, ktéry powoduje nieokresows niesta-
tecznos¢ w ruchu podtuznym. Podobny wynik uzyskano dla ruchu bocznego —
dwa pierwiastki zespolone A1 i Ao opisujace tlumione oscylacje oraz dwa pier-
wiastki rzeczywiste: jeden dodatni A4, a drugi ujemny Az, ktory odpowiada za
niestatecznos$¢ nieokresowa.
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Rys. 7. Polozenie pierwiastkéw charakterystycznych ruchu bocznego — $migta
ponizej $rodka masy

Podobne, do pokazanych powyzej, symulacje przeprowadzono dla innych
mas czterowirnikowca oraz réznej dtugosci ramion — od 0,3 m do 0,5 m. Wyniki
tych badan zestawiono w tabelach 11 2.

Tabela 1. Wplyw przyrostu masy na dynamike czterowirnikowca

‘ Potozenie smigiet ‘ Ruch podtuzny ‘ Ruch boczny ‘

Powyzej érodka masy zmniejszenia tlumienia brak istotnych zmian
dla podtuznych
ruchéw oscylacyjnych

Ponizej érodka masy zwiekszenia czestosci nieznaczne
oscylacji podtuznych zmniejszenie
ruchéw oscylacyjnych czestosci oscylacji

w zakresie duzych predkosci bocznych

Tabela 2. Wplyw zwigkszenia ramion $migiet na dynamike czterowirnikowca

‘ Potozenie smigiet ‘ Ruch podtuzny ‘ Ruch boczny ‘

Powyzej srodka masy | zmniejszenie tltumienia wzrost ttumienia

Ponizej srodka masy | wzrost czestosci oscylacji | zmniejszenie tlumienia
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6. Podsumowanie

Analiza otrzymanych wynikéw pokazuje, ze w kazdej przebadanej konfi-
guracji czterowirnikowiec jest obiektem niestatecznym. Nie udato sie uzyskaé
konfiguracji zapewniajacej stateczny dynamicznie lot. Oznacza to, ze wymaga
on stosowania ukladéw automatycznie go ustateczniajacych. Znajomo$é¢ dy-
namiki czterowirnikowa istotnie utatwia ,dostrojenie” uktadu automatycznej
stabilizacji.

Inny istotny wniosek wynikajacy z symulacji, to stwierdzenie, ze chociaz
zmiana okreslonego parametru geometrycznego powoduje poprawe cech obiek-
tu w jednym kanale, to jednoczesnie prowadzi do pogorszenia dynamiki w in-
nym kanale. Dlatego niemozliwe jest opracowanie uniwersalnych wskazowek
dotyczacych poprawy dynamiki czterowirnikowa, a w szczegdlnosci jego usta-
tecznienia.
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Influence of selected design parameters on dynamic properties of
a multirotor

Abstract

The paper presents results of analysis of dynamics of a quadrocopter motion. The
analysis has been done using linearized equations of spatial motion. All aerodynamic
forces and moments produced by rotors are determined by applying methods original-
ly dedicated to helicopter rotors and propellers. The equations of motion is divided
into two sets of longitudinal and lateral motion. Next, on the basis of characteri-
stic equations, eigenvalues and eigenvectors are calculated. Effect of selected design
parameters on these eigenvalues has been tested.
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Rosnace znaczenie bezzalogowych aparatéw latajacych (BAL), zaréwno
wérod stuzb wojskowych jak i cywilnych, tworzy przestrzen do prac nad
profesjonalnymi systemami projektowania samolotéw tej klasy. Modelo-
wanie statecznosci dynamicznej samolotéw klasy BAL, z uwagi na jej
zlozonosé, jest czesto pomijane w fazie projektu wstepnego samolotu.
Jednak w przypadku konstrukcji zaawansowanych, znajomosé statecz-
nosci dynamicznej jest niezbedna do programowania autonomicznych
systemow sterowania. Niniejsze opracowanie przedstawia narzedzie do
kompleksowej analizy stateczno$ci dynamicznej samolotéw klasy BAL,
tj. wyznaczania pochodnych aerodynamicznych oraz analizy zachowania
sie samolotu w locie — oscylacje krétkookresowe, oscylacje dtugookreso-
we, holendrowanie, ruch spiralny i ruch przechylania.

Oznaczenia

Ozyz — uklad odniesienia zwigzany z samolotem,
Oz'y'z' — uklad odniesienia zwigzany z ziemia,

U,V,W — sktadowe predkosci liniowej,

P, Q, R — sktadowe predkosci katowej,

X,Y, Z — sity zewnetrzne dzialajace na samolot,

L, M, N — momenty zewnetrzne dzialajace na samolot,
&, 0,¥ — kat przechylenia, pochylenia, odchylenia,

* male zaburzenia powyzszych wielkosci oznaczono odpowiednio malymi
literami,

«, 3, — kat natarcia, kat §lizgu, kat odchylenia strug,

C,, Cy, Cp, — wspdlezynnik sity nosnej, oporu, momentu pochylajacego.
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Sposéb oznaczania pochodnych aerodynamicznych przedstawiono na poniz-
szym przyktadzie:

ly — pochodna momentu przechylajacego wzgledem predkosci §lizgu (ozna-
czenie malta badz duza litera odnosi sie do pochodnych bezwymiarowych badz
wymiarowych).

Dane samolotu:

m — masa calkowita, I, .. 2y .y — momenty bezwladnosci, S — po-
wierzchnia skrzydta, .. — $rednia cieciwa aerodynamiczna, A, — wydtuzenie
efektywne,y25 — 25% skos skrzydla, k1 — wspdlczynnik objetosciowy usterze-
nia, asqm = dC,/da, aig,y = dC.p,v/do, hy — zapas statecznodci statycznej.
Index: e — stan lotu ustalonego; H,V — usterzenie poziome, pionowe.

1. Wstep

Analiza statecznosci dynamicznej samolotu wymaga rozwiazania roéwnan
ruchu samolotu, ktérych posta¢ wynika z drugiego prawa dynamiki Newtona
i opisuje sze$¢ stopni swobody samolotu. Uklad réwnan ruchu samolotu jest
nieliniowy, dlatego tez jego rozwiazanie jest pracochtonne i wymaga uzycia me-
tod numerycznych. Przy rozwiazywaniu tego typu zagadnien dobre rezultaty
daje wykorzystanie teorii malych zaburzen. Zgodnie z ta teoria, w przypad-
ku badania zachowania sie samolotu, dzialajace sily i momenty sa funkcjami
zaburzonych parametréw ruchu (tj. predkosci i przyspieszen). Przyjmuje sie,
ze w zakresie niewielkich zaburzen funkcje te maja przebieg linowy. W wy-
niku takiego zabiegu otrzymuje sie zlinearyzowana postaé¢ réwnan ruchu sa-
molotu podzielona dodatkowo na réwnania ruchéw symetrycznych oraz niesy-
metrycznych. W przypadku lekkich samolotéw bezzatogowych ze wzgledu na
ich niewielkie wymiary oraz stosunkowo mate predkodci lotu duze znaczenie
odgrywa liczba Reynoldsa, ktérej wpltyw na charakterystyki aerodynamiczne
nalezy uwzgledni¢ na kazdym etapie obliczen. W tym celu wykonano interpo-
lacje charakterystyk aerodynamicznych, dostosowujac je do liczby Reynoldsa
w kazdym z badanych stanéw lotu. Zachowanie sie samolotu po zaburzeniu
lotu ustalonego zalezy od jego charakterystyk geometrycznych, aerodynamicz-
nych i masowych oraz rodzaju zaburzonego parametru lotu. Skutkuje to ru-
chem oscylacyjnym krotkookresowym i dlugookresowym, ruchem spiralnym,
przechylaniem lub holendrowaniem, gdzie dany ruch moze by¢ naturalnie ttu-
miony badz niettumiony. Niniejsza praca opisuje metode rozwiazania réwnan
ruchu samolotu wraz z jej implementacja numeryczng w postaci programu
komputerowego przeznaczonego do analizy statecznosci dynamicznej lekkich
aparatow bezzalogowych (BAL).
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2. Dynamika lotu
2.1. Zalozenia wstepne

Samolot posiada plaszczyzne symetrii i jest traktowany jako bryla sztywna;
zaburzenie parametru symetrycznego opisujacego lot nie wplywa na ruchy
niesymetryczne samolotu (i odwrotnie); iloczyn i kwadrat malych zaburzen
jest wielkoScia pomijalnie malg; ustalony stan lotu, to lot symetryczny ze stata
predkoscia

2.2. Roéwnania ruchu samolotu

Rys. 1. Oznaczenia przyjete w analizie statecznosci dynamicznej

Ogolna postaé¢ réwnan ruchu

d?A d?A

d — dF — dR dm(aﬁ

m—s )=ax(dF-dR)  (21)
Uktad réwnan ruchu samolotu wraz z podzialem na ruchy symetryczne (2.2)
oraz niesymetryczne (2.3) otrzymuje sie poprzez catkowanie (2.1) wzgledem
masy, uwzgledniajac zalozenia wstepne i zaleznosé da/dt = 0a /0t + w X a
(pochodna czasowa wektora przy przejsciu z nieruchomego uktadu odniesienia
do uktadu swobodnego). Wektor R odnosi si¢ do sil wewnetrznych i jest zerowy
po uwzglednieniu zatozen wstepnych.

m(U+WQ—VR) =X+ X9 m(V+UR—WP):Y“+Y9(22)
m(W +VP-UQ)= 2%+ 79 '
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,Q+ (I, — L)RP + I..(P* - R*) =M (2.3)
IzR_ (Im _Iy)PQ“‘Imz(QR_P) =N

Przyjmujac teorie maltych zaburzen, zlinearyzowana posta¢ réwnan ruchdw
symetrycznych (2.4) i niesymetrycznych (2.5) jest nastepujaca

m( + qWe) = Xyu + Xyw + Xqq + Xy — mgv cos O,
m(w — qWe) = Zyu + Zyw + Zgq + Zy — mgl sin O, (2.4)
I,qg = Myu+ Myw + Myq + Mw

m(v — pWe +1rUe) = Yyu + Ypp + Yor + mgip sin O, + mgep cos O,
L,p—I.,7= Lyv+ Lyp+ L,r (2.5)
I.7 — I..p = Nyv+ Npp + Npr

2.3. Analiza statecznosci dynamicznej samolotu

Sposéb rozwiazania réwnan ruchu samolotu opracowano na podstawie [3].
Polega on na wyznaczeniu oraz interpretacji pierwiastkéw réwnania charak-
terystycznego dla uktadu réwnan ruchéw symetrycznych (2.4) oraz niesyme-
trycznych (2.5)

A+ xy Tap + Ty Zq g1
Zu (I4+zp)A+2z0 2g—1 g2 _0
oy Map A + My Ad+mg 0
0 0 —1 A
Aty Y v+l —g1 —g (2.6)
ly Al e A+l 0 0
T eA+n, A+n, 0 0|=0
0 -1 0 A 0
0 0 —1 0 A

Rozwiazanie powyzszych réwnan prowadzi do uzyskania czterech pier-
wiastkow, ktére opisuja poszczegdlne rodzaje ruchéw samolotu po wystapieniu
zaburzenia:

e ruchy symetryczne: oscylacje krétkookresowe i oscylacje dlugookresowe,

e ruchy niesymetryczne: przechylanie, spirala, holendrowanie.

Wartosé pierwiastka opisuje naturalng zdolno$¢ do ttumienia badz pogte-
biania zaburzenia (tabela 1).
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Tabela 1. Interpretacja pierwiastkéw réwnia charakterystycznego

A=0 Neutralna stabilnos¢ — zaburzenie nie jest thtumione oraz nie jest
poglebiane.

A € Rg | Niestatecznosé dynamiczna — przyrost zaburzenia, czas podwo-
jenia amplitudy t9,; = In2/A\.

A € R_ | Stateczno$é¢ dynamiczna — zmniejszanie zaburzenia, czas poto-
wienia amplitudy ¢1,5 = In2/A\.

reC Oscylacje.

Jezeli czesé rzeczywista pierwiastka jest dodatnia/ujemna, wow-
czas oscylacje wzrastaja/maleja.

Czas podwojenia/polowienia amplitudy #; o = In2/[Re(A)].
Okres oscylacji: T' = 27 /|Im(\)].

2.4. Pochodne aerodynamiczne

Okreslenie pochodnych aerodynamicznych jest kluczowa kwestia przy ana-
lizie statecznosci dynamicznej samolotu. Przedstawione zaleznosci zaczerpnie-
to z [2] (dodatkowo program komputerowy pozwala na wyznaczenie pochod-
nych aerodynamicznych w oparciu o interpretacje wg. [1]).

2.4.1. Pochodne symetryczne

Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci liniowej u

Ty, = —2C, + 7% 2y = —2C, + 79
my, = 2C, —i—T% .
Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci liniowej w
2C, 2C.H de\ S
w = 5 Usam 1 1——)—=
v 7T/1@a + TAeq alH( da) S (2.8)
Zy = Gsgm + @ (1—§)S—H my = —hia _ %m |
w — Usam 1H da’) S w — 1&sam — dov
Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci katowej ¢
B 2011 log — lsc 20.sam
2q = 126 /higr Carre (1 wAeH) +- Cue(1- o )
3 oy
g = _172"€H(CxH + alH) - (Z - l—b)asam (29)

l 7
mg = — \/ quHHlﬂalH - 4_8asam
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Pochodne aerodynamiczne wzgledem przyspieszenia liniowego w

C.n de de
Ty = —2kquKn A1H—— Ziy = KqHO1H S~ KH
TAeHy do do
Iy de (2.10)
My = _k?qH/‘iHEalH%
2.4.2.  Pochodne niesymetryczne
Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci Slizgu v
1 S z
Yo = __(Svalv + 07285BK) lv = _2_Ualv_v - 2a8kF
S S b 211
Sy lp (2.11)
Ny = Qly— —
v 1lv S b

Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci katowej przechylania p

Yp = CZ(% tg x25 + %) + av%[—%(j—: cosa —sina + 0,1)}

Sv 2’12) 1 SH b%{

1
lp = —g(agk + stk) — 4;&11,? — ngT(alH + OIEH) (212)
lozo S, 1 204
my = gt + 3O )

Pochodne aerodynamiczne wzgledem predkosci katowej odchylania r

1 Sy by
Ypr = 5(0,14302 — 0,05) + alvgqu]{
2 Sy lyz
hl, = Z1,Ce: — 4— —2aq, 2.13
b = GlaClst =475 25001 (213)
Sy /ly\2 2
Ny = —4§(3) a1y — gcxsk

3. Implementacja numeryczna

Opracowanie dedykowanego programu komputerowego ,,DynamicsUAV”
umozliwito szybka analize charakterystyk statecznosci dynamicznej samolo-
tow klasy BAL. Obstuga programu polega na wykonaniu nastepujacych kro-
kéw: wprowadzanie danych geometrycznych samolotu — rysowanie sylwetki
samolotu (rzut z gory, czolowy i boczny) — wprowadzenie parametréw lotu
ustalonego — wyznaczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych
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samolotu (biegunowe wspolczynnika sity nosnej, sity oporu aerodynamiczne-
go 1 momentu pochylajacego) — wyznaczenie pochodnych aerodynamicznych
— rozwigzanie réwnan ruchu w wybranym stanie lotu ustalonego (pierwiast-
ki réwnania charakterystycznego, okres oscylacji, czas polowienia/podwojenia
amplitudy) — analiza statecznosci dynamicznej samolotu w funkcji zmian wy-
branego parametru lotu ustalonego (charakterystyki ruchéw samolotu: oscy-
lacji krétkookresowych, oscylacji dlugookresowych, holendrowania, przechy-
lania, spirali w funkcji predkoéci lotu, wysokosci lotu, kata natarcia, masy

samolotu).

[FWezraj geomemic ||

Zapisz geometric | Zapisz wymiki otbiczen |

Geometria | Syhwetka | Acrodynamika | Rownowaga podioma | Parametry obbiczone | Parametry low ustalonego | Pochodne

Dane geometryczne samolotu:

[0.7217 m2)

K
kos25% [0 faeg)
katzakdin (035 [deg)

Polozenie srodka ciezkosci
XSCA [025 pesca)
ZSCA [02 psca

Us pie Kadiub:

Pomoc | Reset |

Sk [0037

v 353 & 1697 [mj
32 bk 0.

v 5 nk 0s =)

av profiu |6 3] ble_ust 003 =)

2 m

lov 0277 (=) Przekroj kadkiba

kv (01939 fa ¢ Kolowy

o [0084 # Drcatokaber
skosv25% (65 (deg]

| rownan ruchu | Analiz

# Uszgledsij zespol napedowy

Zespol napedowy.
Usmseszczense sinakow
@ Na kadhubie
™ Na skazydiacl
Tiosc sinkow [t H
Seergondolifm] [T fu)
Dt gondoli fm] a—

DI zondol przed

noskiem skrzydla ]
0 sond odos [
sym. samolot =
2 [m)
xs fm]

Srednica smigla ’o 277w}
Katosismigh [0 (4eg)

Rys. 2. Interface programu DynamicsUAV

_zem |

4. Charakterystyki dynamiczne wybranego samolotu klasy BAL

4.1. Stan lotu ustalonego

Wybrany stan lotu ustalonego odnosi sie¢ do wtasnosci przelotowych bada-
nego samolotu (tabela 2).

Tabela 2. Parametry lotu ustalonego

Predkosé lotu [m/s] | 30
Wysokosé [m] 500
Kat natarcia [deg] 5
Kat toru lotu [deg] 0
Masa samolotu [kg] | 10,5




244 D. LicHox

4.2. Badany samolot

Samolotem poddanym badaniom jest bezzalogowy aparat latajacy
Demon-2 przeznaczony do zadan dlugotrwatej obserwacji. Samolot jest projek-
tem Katedry Samolotow i Silnikéw Lotniczych Politechniki Rzeszowskiej. Dane
geometryczne samolotu oraz jego sylwetke przedstawiono na rys. 2 i 3. Charak-
terystyki aerodynamiczne przedstawione na rys. 4-7 wyznaczono przy pomocy
programu DynamicsUAV oraz zweryfikowano przy pomocy danych pochodza-
cych z badan tunelowych (badania tunelowe prowadzono przy v = 30m/s).

Rys. 3. Demon-2 UAV

Demon-2: Aerodynamic polar

»

4
04 4 Experimental polar
b 7 = = = = Analytical polar
- S Cx
.04 0.08 0.12 0.16
0 1 1 1 1 I

o

Rys. 4. Biegunowa samolotu

4.3. Stateczno$¢ dynamiczna samolotu w wybranym stanie lotu

Wartosci pochodnych aerodynamicznych oraz charakterystyke ruchéw sa-
molotu zawarto w tabelach 3 i 4.
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[Demon 2 Pitching moment charactenstics

02
2
Cm
DG
N
MR \ Angle of attack [deg]
T T T T
\
-4 AR 12 16
] N
N
~
N
N
02
04 \C
T Experimental Cm(a)
Analytical Cm(a)
06

Rys. 5. Charakterystyka momentu pochylajacego

lDemon-2: Detailed pitching moment characteristics.
02

C

m

N\

/\r_|g| ] o!_altagk [deq]

16

Pitching moment coefficient

— - - - ffuselage

— - |power unit (propeller) \
- laeroplane withdut tail
----- imain wing N

tail plane
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Rys. 6. Skladowe momentu pochylajacego

[Demon-Z‘ Steady state flight elevator deflection
4

Elevator deflegtion [deg]

Angle of attack [deg]

T T T T
-4 12

T

16

IS

Rys. 7. Kat wychylenia steru do réwnowagi
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Tabela 3. Pochodne aerodynamiczne

Pochodne aerodynamiczne Pochodne aerodynamiczne
symetryczne niesymetryczne
wg. Goraja | wg. Fiszdona wg. Goraja | wg. Fiszdona
[2] [1] 2] 1]
Ty —0,0962 —0,0962 Yo —0,6083 —0,6809
Ty 0,2842 0,5262 Yp 0,3343 0,2269
Toi —0,0182 —0,0182 Yy 0,5029 0,4835
Zq 0,0135 0,2101 Ly —0,116 —0,1426
Zy —1,6036 —1,6036 Ly —1,7755 —1,7833
Zw —6,4582 —5,8242 [, 0,5077 0,1539
2 1,4417 1,4417 Ny 0,4835 1,1398
2q —3,4489 —9,1835 np —0,0374 —0,1634
My —0,2589 —0,2589 g —0,3388 —0,3709
My —2,1161 —2,1161
My, —5,1437 —5,003
my —14,016 —16,967

Tabela 4. Charakterystyka ruchéw samolotu po zaburzeniu wybranego stanu
lotu ustalonego

Interpret. Ruchy symetryczne Ruchy niesymetryczne
pochodnych | Oscylacje Oscylacje | Ruch Ruch .
aerodyna- | krétkookres. | dtugookres. | spiralny | przechyl. Holendrowanie
micznych tl 2 | T tl 2 | T tl 2 tl 2 tl 2 | T
0,06 | 0,53 |46,74] 7,81 | —268,04 0 —0,01] 0,05
Goraj [2] [A=-10,1422 | A=-0,123 A= A= A=49,0977
+9,89771 +0,6687: | 0,0021 | —123,1 +100,2¢
0,05 | 0,57 |19,17] 7,41 | —871,2 0 0,01 | 0,04
Fiszdon [1] | A=-10,6949| A=-0,03 A= A= A=—74,9812
+9,1283: +0,7045: | 0,0006 | —174,0 +145,7:
4.4. Stateczno$¢ dynamiczna w funkcji zmian wybranych parametréw

lotu ustalonego

Wiymniki obliczen wskazuja, ze oscylacje dlugookresowe podlegaja stosun-
kowo duzym zmianom w uzytkowym zakresie parametréw lotu (rys. 8-11).
Charakterystyki pozostatych rodzajéw ruchéw samolotu nie podlegaja znacz-
nym zmianom i sg nastepujace:

e oscylacje krétkookresowe oraz ruch przechylania sa silnie tltumione;
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e ruch spiralny jest niettumiony;

e charakterystyka holendrowania jest bliska neutralnej stabilnosci.

Half amplitude time [s]

Longer period

due to angle of attack

Half amplitude time

JIEEERES Oscillation Period |

~ 200

— 160

d [s]

120,

T
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3
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2 4
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Rys. 8. Oscylacje dlugookresowe w funkcji kata natarcia
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9. Oscylacje dlugookresowe w funkcji wysokosci
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Rys. 10. Oscylacje dlugookresowe w funkcji masy samolotu
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[Longer period oscillations characteristics due to flight speed

120 24

Half amplitude time |f-
% Oscillation Period
100 - T

T
N
o

@
S

Half amplitude time [s]
3
1

Oscillation period [s]

IS
S

10 20 30
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Rys. 11. Oscylacje dlugookresowe w funkcji predkosci lotu

5. Wnioski

Analiza statecznosci dynamicznej dostarcza informacji na temat zacho-

wania si¢ samolotu w czasie po zaburzeniu jego stanu réwnowagi. Stanowi
to rozszerzenie typowych zagadnien procesu projektowania samolotu, do kté-
rych zaliczaja sie podstawowe charakterystyki aerodynamiczne i statecznosé
statyczna. W przypadku lekkich samolotéow bezzalogowych mozliwos¢é oceny
i modelownia charakterystyk statecznosci dynamicznej jest istotna, poniewaz:

z uwagi na male rozmiary i mase samolotu oraz relatywnie duza skale
zaburzen zewnetrznych (podmuchéw atmosfery) nalezy zapewnié¢ moz-
liwo$é powrotu samolotu do stanu lotu ustalonego w mozliwie krotkim
czasie;

znajomosé charakterystyk dynamicznych (pochodnych aerodynamicz-
nych) pozwala na wladciwe programowanie autonomicznych systeméw
sterowania lotem samolotu;

moze wplywadé na odciazenie uktadow sterowania — uktadéw elektronicz-
nych, akumulatoréw i serwomechanizméw;

zakres malych liczb Reynoldsa powoduje, ze w zakresie predkosci lotu
samolotéw klasy BAL, rzedu 12-35m/s, charakterystyki aerodynamiczne
samolotu podlegaja stosunkowo duzym zmianom.

Prace nad rozwojem wtasnych narzedzi numerycznych oraz przeprowadzo-

ne analizy daly poglad na zagadnienie modelowania statecznosci dynamiczne;j.
Stwierdzono m.in., ze:

e nalezy zbudowaé poprawny model charakterystyk aerodynamicznych sa-

molotu (biegunowa oraz réwnowaga podtuzna), gdyz m.in. na ich pod-
stawie obliczane sa pochodne aerodynamiczne;
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e wykorzystanie charakterystyk aerodynamicznych pochodzacych z badan
tunelowych modelu moze postuzy¢ do weryfikacji modelu numerycznego
aerodynamiki, natomiast nie daje informacji na temat wspotczynnikow
aerodynamicznych zespoléw samolotu (skrzydlo, usterzenie itp.);

e rozne interpretacje pochodnych aerodynamicznych daja w rezultacie
zblizone wartosci poszczegdlnych pochodnych aerodynamicznych i za-
sadniczo nie maja wiekszego wplywu na ostateczne rozwiazanie réwnan
ruchu;

e otrzymane wyniki obliczen, dotyczace charakterystyki poszczegdlnych
ruchéw pod wplywem dziatania zaburzenia, sa zgodne z wiedza zawarta
w literaturze dotyczaca charakterystyk samolotu w uktadzie klasycznym.

Zlozonos¢ zagadnienia statecznosci dynamicznej wymaga stosowania na-
rzedzi numerycznych. Program komputerowy DynamicsUAV pozwala wydat-
nie skrocié¢ czas analiz i umozliwia uwzglednienie zagadnienia modelowania
statecznosci dynamicznej w procesie projektowania samolotow.
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Simulation of flight dynamic stability for light unmanned aeroplanes

Abstract

The interest in Unmanned Air Vehicles (UAV) among both military and civil
services continuously increases. For this reason, the necessity of creation advanced
design systems becomes important. Considering its labour consumption, simulation of
flight dynamic stability is often omitted during the preliminary airctaft design process.
However in proffesional UAVs, the knowledge of aircraft dynamic stability is required
to the programming of autonomous flight control systems. This paper deals with
flight dynamical stability and presents tools dedicated to its complex examination,
i.e. calculation of aerodynamic derivatives and analysis of aircraft behaviour — short
period oscillations, longer period oscillations, the dutch roll mode, roll subsidence
mode and spiral mode.
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System pomiarowy zabudowywany na pokladzie samolotu powinien
utrzymywaé wtasciwosci tolerowania wybranych btedéw dziatania jego
sktadowych. Uzyskanie tej cechy wymaga przeprowadzenia analizy ba-
zujacej miedzy innymi na informacjach pozyskanych z réznych modeli
ruchu samolotu. Na podstawie wnioskéw ptynacych z tych analiz zostata
zaprezentowana ogolna struktura powiazan skutkujaca konkretna propo-
zycja techniczng. Poprzez ukazane ogdlne powigzania uzyskano szeroki
horyzont aplikacyjny propozycji, czyli mozliwosé wykorzystania syste-
mu w réznych kategoriach samolotow. Zaprezentowana szczegdtowa pre-
zentacja odniesienia tych powiazan do danych charakterystycznych dla
obiektu, na ktérym system zostaje zabudowany dokumentuje jego osta-
teczna uzytecznos$¢ uzyskana przy zabudowie dla konkretnego samolotu.

1. Wstep

Bezpieczenstwo lotu wspdtezesnego samolotu uzaleznione jest od dzialania
wielu uktadéw pomiarowych nalezacych do jego wyposazenia pokladowego.
Coraz czedciej tworzg one system rozproszonych modutéw potaczonych re-
alizacja zadania pomiarowego — opomiarowania ruchu samolotu. Zadanie to
wyodrebnia moduty bedace przedmiotem naszego zainteresowania i pomimo
istnienia ich wzajemnej autonomii taczy poprzez opisy tworzace rozmaite mo-
dele samolotu, ktory zawsze pozostaje obiektem mechanicznym. Te powigzania
umozliwiaja dokonanie biezacej oceny spdjnosci tak zdefiniowanego systemu.
Odkrycie niespdjnodci, bedace podstaws detekeji niezdatnosci, umozliwia za-
inicjowanie procesu rekonfiguracji, ktéry powinien zapewni¢ utrzymanie wia-
rygodnosci dostarczanych danych. Uzyskujemy w ten sposéb wlasciwosé tole-
rowania btedéw dzialania wybranych elementéw systemu pomiarowego. Wta-
Sciwos¢ ta uzalezniona jest zaréwno od poprawnosci procesu diagnostycznego,
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jak i mozliwoéci rekonfiguracyjnych samego systemu pomiarowego, a wiec $ci-
sle powiazana jest z jego struktura. Struktura, ktéra na skutek mozliwych
niezdatnosci ulega degradaciji.

2. Informacje niezbedne do sterowania ruchem samolotu

Realizacja lotu samolotu jest procesem sterowania, w wyniku ktoérego
wspotrzedne opisujace jego polozenie maja zmieniaé sie zgodnie z zalozona
trajektoria. Wspdélrzedne te, okreslone w uktadzie wspdtrzednych geograficz-
nych (sferycznych), a wiec dlugosci i szerokosci geograficznej, a takze wysokosci
(AgEO,¥vcEO, haro) okreslaja w danej chwili polozenie $rodka ciezkosci samo-
lotu. Sktadowe predkosci tego punktu [Ug, Vg, Wg|T w kierunkach S-N, W-E
oraz pionowej, mozna odniesé¢ do zmian tych zmiennych wedlug zaleznosci [4]

Ug, Ve, W) = [(bgro(Ru+hero), \ero (Rv+haro) cos oaro, —haro)®

(2.1)
gdzie: Rp; — promien krzywizny przekroju poludnikowego w danym punk-
cie polozonym na szerokosci geograficznej pgpo, Ry — promien krzywizny
w pierwszym wertykale

a(l —e?) a

RM = RN =
\/(1 —e?sin® pgro)? \/(1 —e?sin® pgpo)?

Réwnie czesto opis ruchu samolotu utozsamianego z ruchem jego $rodka
ciezkosci jest dokonywany w ukltadzie wspotrzednych zwiazanym z Ziemia F'y
(odniesiony do lokalnego pionu grawitacyjnego). Wéwcezas, mozna wyodrebnié
kat drogi (Ui — rys. 1la)) oraz tor lotu (yx — rys. 1b), ktére powiazane sa ze
sktadowymi wymienionych poprzednio predkosci zalezno$ciami

U, = arctg g—b; v = arcsin % (2.2)

Traktujac samolot jako bryle sztywna, mozemy opisywaé jego ruch, wpro-
wadzajac uktad wspétrzednych z nim zwiazany F'p, ktérego potozenie wazgle-
dem ukladu zwigzanego z Ziemia F'y okreslaja quasi-Eulerowskie katy Bry-
anta: Fy - ¥ — @ — & — Fp, zwane katami orientacji przestrzennej.
Pelny opis ruchu samolotu wymaga uwzglednienia ruchu atmosfery wzgledem
Ziemi V4 (rys. lc), przez co pojawia sie uklad wspélrzednych Fy zwiaza-
ny z przeplywem mas powietrza (wektorem predkosci samolotu Vi wzgle-
dem powietrza Vy = Vg — V). Polozenie tego ukladu w stosunku do
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Rys. 1. Zobrazowanie: (a) kata drogi, (b) toru lotu oraz (c) polozenie wektoréow Vi,
Ve iV, wzgledem ukladéw Fy, Fy i Fg

uktadu zwiazanego z samolotem F'p, okreslaja katy natarcia a oraz Slizgu (3,
Fy — (—f3) — a — Fp, ktére lacza z odpowiednimi predkosciami zaleznosci
(rys. lc)

W — W,
S TUs -1,

44
o= arcth—W = arct (3 = arcsin (2.3)
W

4%
Vwl

Aby mozna bylo do kazdego z uktadéw pomiarowych dostarczajacych informa-
cje do systemu sterowania samolotem przypisa¢ odpowiednie z przywolanych
uktadéw wspolrzednych, nalezy jeszcze wprowadzi¢ uktad wspélrzednych F'yp
powiazany ze sktadowymi wektora pola magnetycznego Ziemi wystepujacymi
w punkcie pomiaru.

Sterowanie samolotem utozsamianym z bryta sztywna oparte jest o zmiane
sktadowych sit i momentéw oddzialywujacych na nia, a przez to bezposred-
nio jest skojarzone z jej przyspieszeniami liniowymi i katowymi. Wspotczesne
uktady pomiarowe stosowane w statkach powietrznych mierza przyspieszenia
liniowe @ = [ay,ay,a;]T oraz predkosci katowe w = [P,Q, R|T w ukladzie
zwiazanym z samolotem F'p. Wielkosci te w strukturze sterowania bezpo-
srednio powiazane sa z odpowiednim zorientowaniem samolotu i uzyskaniem
wiadciwych predkosci, czyli mozna przywotaé tutaj taczace je zaleznosci kine-
matyczne
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Zaleznosci te, jak réwniez wezeéniej wymienione, taczy zachowanie rzeczywi-
stego samolotu. Wprowadzajac jego model behawioralny, ktéry jest opisem
potencjalnych zachowan statku powietrznego i jego poszczegdlnych kompo-
nentéw z wykorzystaniem praw fizyki i zaleznosci wystepujacych w naturze,
uzyskujemy opis ruchu samolotu ze strukturg powigzan o ewidentnie kaskado-
wym charakterze (rys. 2).

(2) (b)

w ‘PaQaR:aXaaYaaZ
T -
P,Q,R, 1
II Ay, dy, dz, Ngsc Ia
III D,0,a, B — Ila . . . . . .
B OY.UV,W
Viasras/er P Vi Ila

=
— S, &y, &n —IIVa
XgsVEsZE

Rys. 2. (a) Struktura klasycznych oddzialywan wystepujacych podczas sterowania
samolotem, (b) struktura powiazan zmiennych wystepujacych w modelu
behawioralnym samolotu

Elementem taczacym poszczegdlne grupy zmiennych w tym modelu jest
oczywiscie operator catkowania (rys. 2b), a przez to pojawia sie powia-
zany z dynamika ich zmian wyréznik klasyfikujacy je na bardzo szybko-
zmienne (P, Q, R,ax,ay,az,nzsc), szybkozmienne (@, 0, a, ), wolnozmien-
ne (Vias/ras/e¥k,7K) oraz bardzo wolnozmienne (S — przebyta droga,
g€y — odchylenie boczne od nakazanej trajektorii, ey — odchylenie od zada-
nej wysokosci). Sa to wlasciwosci, ktére skutkuja czestotliwoscia prowadzenia
poszczegdlnych pomiaréw: od kilkudziesieciu Hertzéw w przypadku pomiaru
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predkosci katowych czy przyspieszen, do pojedynczych w przypadku np. da-
nych z systemu nawigacji satelitarnej. Sprzezenia (Ia, Ila, ITla i IVa — rys. 2a)
od poszczegdlnych grup pomiaréw wystepujace w strukturze sterowania sa-
molotem pelnia rézne role, np.: (P,Q, R,ax,ay,az,nzsc) — uzyskanie od-
powiednich wtasciwosci dynamicznych, a wiec réwniez modyfikacja wlasciwo-
Sci pilotazowych samolotu [3,6], (®, O, «, 3) — zmiana orientacji przestrzennej,
(Vias/ras s VYK, 7K) — zmiana parametrow lotu czy (S, ey,ey) — zmiana tra-
jektorii lotu. Ich usytuowanie w strukturze odpowiada stopniowi wrazliwosci
systemu na zmiany pojawiajace sie w poszczegdlnych mierzonych zmiennych
—od (P,Q,R,ax,ay,az,nzsc), ktére cechuje najwieksza wrazliwo$é, az po
zmienne okreslajace trajektorie lotu. Automatyzacja wprowadzona w oparciu
o poszczegolne wewnetrzne petle sprzezen wprowadza mozliwo$é wlaczenia pi-
lota na réznym poziomie dziatan. Od klasycznego sterowania bezposredniego
(bez lub jedynie ze sprzezeniem la), poprzez sterowanie posrednie z zadawa-
niem zmian katéw orientacji przestrzennej (@ i © — sprzezenie Ila), zadawania
zmian trajektorii (W, yx czy Vias/Tas/E — sprzezenie ITTa), az po realizacje
misji (zadawanie manewréw, zmiana trasy przelotu — sprzezenie IVa). Takie
potaczenie pomiaréw z realizowanymi celami i wtadciwodciami uzyskiwanych
efektéw skutkuje narzuceniem dokladno$ci dzialania systemu pomiarowego
w pozyskiwaniu poszczegdlnych zmiennych. Sa to zalecenia szczegdlnie wazne
w realizacji zadania integracji ukltadéw pomiarowych.

3. Modutowo$é zadania integracji poktadowych systemoéow
pomiarowych

Integracja poktadowych systeméw pomiarowych shuzy uzyskaniu informa-
¢ji, ktore nie sg obarczone wadami poszczegélnych uktadéw sktadowych oraz
ktére cechuje wzrost ich parametréw metrologicznych. Ogdlnie mozna stwier-
dzi¢ dazenie do uzyskania efektu synergii, w tym réwniez w odniesieniu do
osiggniecia wtasciwosci tolerowania uszkodzen elementéw sktadowych syste-
mu. Pomiary, o ktérych mowa, dotycza samolotu i warto w tym miejscu nad-
mieni¢ o obserwowalnosci jego stanéw. Ich analize mozemy przeprowadzié, sto-
sujac nawet uproszczone modele, jak np. z wykorzystaniem zlinearyzowanego
modelu réwnan opisujacych dynamike samolotu przy zatozeniu braku ruchu
atmosfery. Dzieki tej analizie mozemy dokonaé klasyfikacji elementéw pomia-
rowych w odniesieniu do zadania estymacji innych informacji pomiarowych.
Badajac wystepowanie petnego rzedu macierzy obserwowalnosci uzyskanej dla
modelu stworzonego dla danych wektoréw zmiennych stanu oraz wyjscia, mo-
zemy wtasnie dokonaé¢ wstepnej analizy znaczenia poszczegblnych pomiaréw
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w powigzaniu ze strukturg uzytego modelu. Dla przyktadu, mozna stwierdzié¢
pelna obserwowalnosé dla modelu ruchu bocznego samolotu przy wektorze
stanu réwnym x1 = [3,p, 7, @] (gdzie: 3, p, r, ¢ odpowiadaja odpowiednio:
katowi Slizgu, przyrostom predkosci katowej przechylenia i odchylenia oraz
przyrostowi kata przechylenia) oraz pomiarze y; = ¢. Dla tego samego po-
miaru lub kazdej innej kombinacji dostepu do zmiennych stanu a1 i modelu
o zmiennych stanu powiekszonych w stosunku do 1 o zmiane kata odchylenia
xy = [x],9]T stwierdzamy brak pelnej obserwowalnodci, a jednoczeénie jej
wystepowanie przy dostepie do pomiaru zmiany tego kata ys = 1. Podobne
wyniki uzyskujemy dla réwnan opisujacych ruch podtuzny samolotu.

Przytoczone informacje powiazane ze struktura ukazana na rys. 2 uza-
sadniajg wage pomiarow zmiennych wystepujacych w zewnetrznych petlach
sterowania. Ich wyznaczanie w systemach opartych o metody zliczeniowe prze-
jawia sie trudnosciami w okresleniu warunkéw poczatkowych niezbednych do
inicjacji dzialania systemu oraz narastajacymi z czasem dzialania bledami.
Dopuszczajac mozliwosé pojawienia sie niezdatnosci w elementach je niwelu-
jacych, musimy odrzuci¢ te metody w systemach tolerujacych uszkodzenia.
Warto natomiast zauwazy¢, ze informacje o wartosciach zmiennych wystepu-
jacych w zewnetrznych petlach sterowania sg wykorzystywane w systemach
zintegrowanych wtadnie w celu eliminowania btedéw statycznych. Nastepuje
to zaréwno w zintegrowanych systemach pomiarowych o strukturze otwartej,
jak np. opartych o filtry komplementarne [1], jak tez w ukladach tworzonych
w oparciu o strukture zamknieta bazujacych o algorytmy obserwatoréw [5]. Ich
wystepowanie zauwazymy zaréwno na poziomie wyznaczania wartosci zmien-
nych, jak i ich predkosci. Reasumujac, dostep do tych informacji teoretycznie
umozliwia przeprowadzenie zadania estymacji pozostatych zmiennych. Anali-
zujac zatem strukture uktadéw pomiarowych, nalezy zadbaé o odpowiednie
sprzetowe zwielokrotnienie tych zmiennych.

4. Zwielokrotnienia podstawg integracji systemu tolerujgcego
uszkodzenia

Wyszukiwanie zwielokrotnien nalezy zaliczyé¢ do podstawowych zadan roz-
poczynajacych tworzenie zintegrowanych systeméw pomiarowych. Dla przy-
ktadu, powracajac do wprowadzonych na wstepie powiazan wystepujacych
pomiedzy ukladami wspoélrzednych uzytych do opisu ruchu samolotu, na-
lezy przypomnie¢, ze wzorujac sie na przeksztalceniu ukladu Fy w Fp,
mozna wprowadzi¢ (rys. lc) katy obrotu: ¥y, 6, i &4, ktére opisuja po-
wiazanie ukladu Fy z Fy. Otrzymamy wowczas tozsame przeksztalcenia
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Fy -V —-0—-9¢—-Fp=Fy —->¥,0, - P, — Fyy — (-f) - a— Fp.
Dysponujac zatem informacjami dotyczacymi ruchu atmosfery, uzyskujemy
mozliwo$¢ dokonania w rézny sposob przeksztalcen, ktore skutkuja identycz-
nymi wynikami. Podobnie tozsame zaleznosci mozemy uzyskaé¢ dla analizy
ruchu samolotu w plaszczyznie normalnej do lokalnego pionu grawitacyjnego
wzgledem nakazanej linii drogi [2]. Predkosci zblizania sie do niej oraz skla-
dowa predkosci lotu wzgledem Ziemi rownolegta do niej mozna wyznaczy¢ na
dwa sposoby, uzyskujac odpowiednie tozsamosci

(IVw|sin® + Uy) cos ¥ (i) — (|Vw|cosW + W) sin¥(i) =
= —|Vg|sin(¥(i) — )

(IVw|sin® + Uy) sin¥ (i) + (|Vw|cos ¥ + W) cos ¥ (i) =
= |V g|cos(¥(i) — W)

(4.1)

gdzie: |Vy| = Vs — predkosé rzeczywista wzgledem powietrza, |V g| = Vg
— rzeczywista predkos¢ wzgledem Ziemi wyznaczona na podstawie pomiaru
GPS, ¥, — kat drogi geograficznej okre$lony przez GPS, ¥ (i) — nakazany kat
drogi geograficzne;j.

Dokonujac analizy zwielokrotnieni, bazujemy na behawioralnych modelach
opisujacych ruch samolotu. Opis ten mozna traktowaé jako uktad réwnan, kto-
ry odpowiada pelnej spdjnosci systemu — nie wystepuja niezdatnosci lub inne
odchylenia, ktére moga skutkowaé¢ pojawieniem si¢ zmian w analizowanym
opisie. Majac na uwadze, ze sg to nieliniowe réwnania rézniczkowe, w kto-
rych wystepuja zmienne mierzone w réznych uktadach pomiarowych, nalezy
rownania te przedstawi¢ w mozliwie roznej postaci ze wzgledu na wystepujace
zmienne. Dla przyktadu, uktad réwnan opisujacych odpowiednie zorientowanie
samolotu, a opisanych w pierwszej czesci ukladu (2.4) mozna przedstawié¢ na
drodze dopuszczalnych przeksztalcen w postaci dziewieciu réznych zaleznosci

do
it ——cosO = PcosO + QsinPsin O + Rcos Psin O

dt
de

c;'+: %:QCOS@—RSiH@
av

gt Ecos@z@sin@—l—]%cos@
do av .

it %:P_‘_ESIHQ
d o

et d—?sin@sin@:Ecos@cos@—Pcos@cos@—Rsin@ (4.2)
d av

et —Qsinéﬁ:—cos@cos@—R

dt dt
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it (d@ P)zz(dw)z—(Qsinq5+Rcosq5)2

dt dt

doON2  d¥\2
++ . (@ a¥ 20 _ N2 2
cg (dt) +(dt) cos”0 =Q°+ R
cg T %cos@—l—%sin@cos@z@

W stosowanych przeksztalceniach dopuszczono jedynie te, ktére nie skutkuja
pojawieniem sie punktow osobliwych, uniemozliwiajacych dokonanie wyzna-
czenia wartosci lewej lub prawej strony wystepujacych réwnan. Nalezy zwrocié
uwage, ze nie wszystkie z wyznaczonych zaleznosci moga by¢ przydatne w pro-
cesie wyznaczania poszczegélnych zmiennych. Powodem moze byé¢ uwiklana
postaé¢ réwnania, ale takze pojawienie sie duzej wrazliwo$ci na btedy okre-
$lenia wartosci poszczegdlnych zmiennych. Dodatkowo mozna zatem dokonaé
tutaj podzialu na réwnania, ktére pozwalajg na analityczne wyznaczenie da-
nej zmiennej oraz réwnania, ktére umozliwiaja zbadanie spdjnosci systemu,
a ktore moga by¢ jedynie wykorzystywane w procesie detekcji niezdatnosci
wyznaczania poszczegélnych zmiennych. Szukajac zwielokrotnien na drodze
przeksztalcen rownan opisujacych ruch samolotu, mozemy doj$¢ do zalezno-
sci, ktére moglyby byé przydatne przy Scisle okreslonych zalozeniach. Np.,
kojarzac uklad réwnan opisujacych ruch liniowy samolotu (2.4) z pomiarem
przyspieszen liniowych mierzonych w uktadzie zwiazanym z samolotem oraz
sktadowych predkosci liniowych w tym ukladzie, mozna wykazaé prawdziwosé
zalezno$ci

tg ®(a-g0 - % ~PV+QU) = —(ayg0 + % +RU~PW)  (43)

ktéra mogtaby stuzyé wyznaczeniu wartodci kata przechylenia samolotu @
w warunkach niezerowej wartosci czynnika a,go — dW/dt — PV + QU. Za-
leznos¢ ta nie znajduje jednak zastosowania ze wzgledu na duzy wplyw niedo-
ktadnosci okreslenia poszczegdlnych zmiennych na ostateczny wynik obliczen.
W warunkach niewielkiego odchylania wektora predkosci V' g w stosunku do
plaszczyzny symetrii samolotu (Xp0Zp) mozna przyblizy¢ wartosé kata prze-
chylenia zaleznosdcia &g = arctg (ay/a.). Jednak w przypadku wykonywania
zakretu prawidlowego (kat $lizgu 5 = 0) przyblizenie to podaje bledna war-
toé¢ kata przechylenia (4, = 0 = &g = 0), dlatego moze zostaé¢ zastapione
przyblizeniem uzyskanym zrozkltadu sit dziatajacych na samolot wykonujacy
zakret prawidtowy

aygo — RU + PW

go cos ©

& = arcsin
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ktore jest rowne

|V p|d¥
Dy = tg ————
A = arctg . @

Warto zwréci¢ uwage, ze zwielokrotnienia uzyskujemy zaréwno na drodze ope-
racji przeksztalcenn modeli opisujacych ruch samolotu (zaleznosci (4.2)), jak
rowniez z dokonaniem operacji eliminowania poszczegdlnych zmiennych. Uzy-
skane przyblizenia w powiazaniu ze strukturami integracji stosowanymi dla
systemow dzialajacych w warunkach petnej sprawnosci umozliwiaja uzyskanie
wladciwosci tolerowania uszkodzen elementéw sktadowych systemu pomiaro-
wego.

5. Struktury systeméw pomiarowych tolerujacych uszkodzenia

Struktury integrujace systemy pomiarowe dzialajace w warunkach pelnej
zdatnosci mozna modyfikowaé, uwzgledniajac przytoczone w poprzednich roz-
dziatach informacje. Uwzgledniajac informacje dotyczace obserwowalnosci sa-
molotu, nie bedzie mozliwe dokonanie zastapienia informacji wystepujacych
w zewnetrznych petlach sterowania samolotem — rys. 2. Skutkuje to dla typo-
wego systemu integracji opartego o strukture filtru komplementarnego mozli-
wodcia zastapienia danych dotyczacych predkosci generowanych przez system
GPS danymi z systemu centrali aerometrycznej — rys. 3

AHRs 2oy |

Rys. 3. Zobrazowanie struktury integracji w oparciu o filtry komplementarne
z rezerwowymi danymi z centrali aerometryczne;j

W przypadku integracji opartej o strukture obserwatora korekta doty-
czy zastapienia danych generowanych przez uktady systemu pomiaru danych
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orientacji przestrzennej estymatami uzyskiwanymi na podstawie obserwatorow
zredukowanego rzedu — rys. 4.

(ZL) Korekta dryfu giroskopu
f(orekka predkosci i polozenia-
AHRS > BLOK NAWIGACII
SAMOLOT zp_» FILTRKALMANA | oo
GPS > FILTR KALMANA
(b) F T TTTTTTTToooooooooooooo 1
Obserwator zredukowanego rzqdu

fe——

SAM O LOT ________________________________ E_' Machankzim karakty —:—po'ozenie—b
GPS FILTR KALMANA !

____________________

Rys. 4. Zobrazowanie struktury integracji w oparciu o obserwator zredukowanego
rzedu zastepujacy uklad pomiaru danych orientacji przestrzennej

Zastosowane obserwatory generujace dane odpowiadajace danym pozyski-
wanym z niezdatnych systemdéw orientacji przestrzennej tworzone moga by¢
w oparciu o nieliniowe obserwatory o zredukowanej strukturze. Np., dla wspo-
mnianego kata przechylenia samolotu moga to by¢ obserwatory dziatajace
w oparciu o réwnanie

52P—i—tg@(Qsin@—FRcos@—kkl(@—45) (5.1)

lub bedace réwnowazna struktura, ale oparta o inne dane (4.2)

= 1/ ~
@:P+aa—tsin@+kg(qs—¢) (5.2)

czy wreszcie stworzone o obserwator liniowy
® =P+ k(D) (5.3)

Kazde z proponowanych rozwiazan odniesione do danych generowanych z wy-
korzystaniem dostepu do modelu danego samolotu cechuje rézny stopien wraz-
liwosci na btedy pojawiajace sie w poszczegdlnych mierzonych zmiennych wy-
stepujacych w réwnaniu obserwatora, lecz informacja tak uzyskiwana w warun-
kach degradacji systemu zapewnia uzyskanie zadanej wtasciwosci tolerowania
uszkodzen.
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6. Podsumowanie

Analizujac wedlug zaprezentowanego schematu typowy system pomiarowy
samolotu, mozna, uwzgledniajac hierarchiczno$¢ struktury modelu behawio-
ralnego, bezposrednio wskaza¢ niezbedne oraz mozliwe do uzyskaniaw zaltozo-
nych warunkach zwielokrotnienia analityczne. I tak, w przypadku niezdatno-
Sci zarowno systemu nawigacji satelitarnej, jak i centrali aerometrycznej nie
istnieje mozliwo$é uzyskania informacji przez nie generowanych. Systemy te
powinny by¢ zwielokrotnione na drodze sprzetowej, przez wprowadzenie co
najmniej trzeciego systemu pomiarowego im odpowiadajacego. Réwnie groz-
ne ze wzgledu na uzyskiwana jako$é¢ uzyskiwanych danych jest uszkodzenie
ktorego$ z wymienionych systemoéow. Uszkodzenia pojedyncze lub czesciowe
pozostalych systeméw (orientacji przestrzennej czy magnetometru) przy za-
chowaniu sprawnoéci wymienionych wczesniej systeméw umozliwia dokonanie
estymacji, ktére w zaleznoéci od stopnia degradacji zapewniaja uzyskanie wta-
Sciwosci tolerowania uszkodzen tak tworzonego systemu.
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The structure of aircraft measurements tolerating some of its errors

Abstract

The Flight Safety of the contemporary aircraft shall be subject to action of many
measurement systems belonging to its on-board equipment. More and more often,
the equipment operates as the system of dispersed modules joined by their measuring
task - taking measurements of the aircraft motion. This task extracts the modules
that are the subject of our interest. In spite of their mutual autonomy, this task puts
them together through different airplane model descriptions, but in these models the
aircraft always belongs to the mechanical objects group. These mechanical treatments
make possible actual verification of the system based on their consistency. Discovery of
inconsistency, as the fault detection formula, initialize the process of reconfiguration of
the measuring system. This process should ensure the maintenance of the reliability of
the provided data. We get in this way the property of tolerating the errors of working
of chosen elements of the measuring system. This property is dependent on both
the correctness of the diagnostic process, as the possibility of reconfiguration of the
measuring system. It is closely connected with its structure. In this context, it is very
important to remember that the structure may be degraded on the result of possible
faults. The authors will introduce the chosen methods of analysis of properties of
designed measuring system. These properties are connected with the tolerance of the
faults appearing in the components of the system. The analysis should be based on
different descriptions of the aircraft models. On the basis of conclusions arising from
this analysis, the general structure of the system will be presented. It will contain
specific details of the technical information. The introduced generalization gives a
wide horizon of applications. It could be used in different categories of airplanes. On
the other hand, the detailed presentation of the information will be regarded to the
chosen airplane, and in this way it will introduce the proof of its ultimate utility.
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W pracy zostala przedstawiona analiza mozliwosci aktywnego ttumienia
nieliniowych drgan aeroelastycznych skrzydta z lotka z luzem w uktadzie
sterowania za pomoca ukladu sterowania automatycznego wykorzystu-
jacego metody optymalizacji. Przyjeto model skrzydla o nieliniowych
charakterystykach sprezystych konstrukecji i ukladu sterowania lotka.
Zalozono, ze skrzydlo oplywane jest niescisliwym turbulentnym stru-
mieniem powietrza. Uktad aktywnego tlumienia drgan oparto na me-
todzie liniowo-kwadratowej sterowania optymalnego (LQR) rozszerzonej
na zagadnienia nieliniowe. Przeprowadzona analiza symulacyjna aktyw-
nego ttumienia drgan wykazata, ze jego skutecznosé zalezy od charakteru
nieliniowo$ci wystepujacych w ukladzie aeroelastycznym. Pokazano, ze
drgania flatterowe skrzydla z lotka bez luzéw w ukladzie sterowania, jak
rowniez drgania skrzydla z nieliniowosciami statycznymi charakterystyk
sprezystych majace charakter cykli granicznych, moga by¢ z powodze-
niem tlumione za pomoca sterowania LQR, nawet przy stosunkowo silnej
turbulencji przeptywu. Jednakze w przypadku nieliniowosci typu histe-
rezy wystepujacych w konstrukeji skrzydta lub w uktadzie sterowania
lotka metoda LQR nie jest juz tak skuteczna, co objawia si¢ niemozno-
Scia calkowitego wytlumienia drgan. Wynika stad, ze czynne tlumienie
drgan ukladow aeroelastycznych z takimi nieliniowoSciami wymaga uzy-
cia ogdélniejszych metod sterowania nieliniowego.

1. Wstep

Flatter klasyczny, znany od stu lat (1914) [1], jest jednym z najniebezpiecz-
niejszych zjawisk aeroelastycznych. Jest on jednak do$¢ dobrze poznany i dla-
tego nie stanowi obecnie takiego zagrozenia, jakim byl w przesztosci, o czym
swiadczy niewielka liczba katastrof tego rodzaju, ktore wydarzyly sie w cig-
gu ostatnich dwudziestu lat w lotnictwie ,duzym” cywilnym i wojskowym®.

W malym lotnictwie katastrofy flatterowe zdarzaja sie, niestety, nadal doéé czesto.
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Jednakze lotnictwo jest w dalszym ciggu nekane innymi rodzajami drgan, kto-
re nie sg klasycznymi drganiami flatterowymi, na przyktad rezonansami pod-
i nadharmonicznymi, rezonansami wewnetrznymi, drganiami z podwojeniem
okresu, a przede wszystkim do$¢ niebezpiecznymi drganiami lotek posiadaja-
cych luzy w uktadzie sterowania. Drgania tego rodzaju maja czesto charakter
nieliniowy, co zwiazane jest z nieliniowosciami wystepujacymi we wszystkich
elementach uktadu aeroelastycznego: w sprezystej konstrukeji, w uktadach ste-
rowania i w obciazeniach aerodynamicznych. Drgania nieliniowe maja najcze-
Sciej postaé cykli granicznych (Limit Cycle Oscillations — LCO). Takie drgania,
charakteryzujace sie ograniczona amplituda, nie musza powodowaé katastro-
falnych skutkéw — czasem wrecz im zapobiegaja — jednak na pewno nie sa
pozadane i nalezy im przeciwdziata¢. Mozna to osiagnaé poprzez aktywne ich
tltumienie ,w zarodku”, wykorzystujac system automatycznego sterowania sa-
molotem uzupelniony uktadem pomiaru drgan konstrukc;ji.

Przedmiotem niniejszej pracy jest analiza aktywnego ttumienia drgan ae-
roelastycznych skrzydta z lotka i przedstawienie zwiazanych z tym problemow.
Skrzydlo modelowane jest za pomoca klasycznego modelu pélsztywnego [1],
uzupelnionego nieliniowymi charakterystykami sprezystosci gietnych i skret-
nych typu wielomianowego i histerezowego. Przyjeto tez, ze w konstrukeji lotki
i w jej ukladzie sterowania moga wystepowadé luzy. Analiza dotyczy ttumienia
nieliniowych drgan konstrukeji, w ktérych amplitudy drgan skrzydta i wychy-
len lotki sa mate. Nieliniowoséci aerodynamiczne, takie jak oderwania przepty-
wu czy zjawiska falowe nie beda rozwazane, zatem opltyw skrzydita moze by¢
opisany liniowym quasi-stacjonarnym modelem aerodynamicznym [1], uzupel-
nionym modelem turbulencji w celu zbadania odpornosci uktadu aktywnego
tlumienia drgan. Ze wzgledu na nieliniowo$¢ modelu do analizy zadania wy-
korzystano podejscie symulacyjne [2].

W pierwszej czesci pracy pokazano, ze opracowany model opisuje popraw-
nie zaréwno klasyczne liniowe drgania flatterowe gietno-skretno-lotkowe, jak
i drgania nieliniowe majace charakter cykli granicznych, ktérych zrodlem sa
zaréwno nieliniowosci konstrukcyjne, jak i luzy lotki. Pokazano tez odmienny
wplyw réznych nieliniowosci uktadu skrzydto-lotka na przebieg drgan aeroela-
stycznych, w szczegdlnodci stabilizujacy wpltyw nieliniowosci sztywnosciowych
i destabilizujacy wplyw histerez, w szczegdlnosci — luzéw lotki.

W drugiej czesci pracy do modelu skrzydta z lotka dotaczono model czyn-
nego ttumienia drgan aeroelastycznych. Uzyto do tego celu klasycznej metody
sterowania optymalnego liniowo-kwadratowego (LQR) w wersji uogélnionej dla
zadan nieliniowych [4]. Odpornosé metody LQR sprawdzono, wprowadzajac
turbulentne zaburzenia przeplywu o znacznej intensywnosci. Nastepnie zba-
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dano skuteczno$é¢ ttumienia aktywnego drgan aeroelastycznych, zaréwno li-
niowych jak i nieliniowych. Starano si¢ przy tym sprawdzié¢, czy przy pomocy
sterowania LQR mozliwe jest skuteczne tlumienie wszystkich rodzajéw drgan
aeroelastycznych wystepujacych w analizowanym ukladzie. Wyniki sa nieco
zaskakujace, gdyz okazato sie, ze chociaz wiekszos¢ drgan aeroelastycznych,
zaréwno liniowych jak i nieliniowych, moze by¢ z powodzeniem tlumiona, to
niektére inne: histerezowe oraz zwiazane z luzami lotki, moga by¢ wyttumione
tylko do pewnego (niskiego) poziomu. Warto nadmienié, ze — wedlug wiedzy
autora — w literaturze przedmiotu nie ma wzmianek o nieskutecznosci aktyw-
nego tlumienia drgan aeroelastycznych.

2. Model aeroelastyczny skrzydla z lotka

Do analizy uktadu czynnego ttumienia flatteru przyjeto klasyczny potsz-
tywny model skrzydta o nieliniowych charakterystykach sprezystych z lotka

(rys. 1) [1]-[3]
Msq +Dsq+Ksq+ fs(q,9) = fala,q,q) + f,(u) (2.1)

gdzie wektor q(t) = [h(t), a(t), 3(t)]T opisuje ugiecie i skrecenie skrzydta oraz
wychylenie lotki, Mg, Dg, Kg sa macierzami, odpowiednio, bezwladnosci,
tlumienia i sztywnosci skrzydla

m Sa Sg Dh 0 0
Mg = | S, 1, Iﬁ + CSg Ds¢=|0 D, 0
Sg Ig + CSﬁ Ig 0 0 Dﬁ (2.2)
kp 0 O
Ks=10 k, O
0 0 ks

m, Sa, la, Ig, Sz definiuja wlasnodci masowe skrzydla i lotki: mase, mo-
menty statyczne i momenty bezwladnosci, za$§ ¢ jest bezwymiarowa od-
legtoscig osi obrotu lotki od $rodka sit poprzecznych, Dy, D,,Dg opisu-
ja ttumienia konstrukcyjne w skrzydle i lotce, kj, ko, kg opisuja sztywno-
Sci konstrukeyjne skrzydla i sztywnosé ukladu sterowania lotka, fq(q,q) =
= [knn(hy h), kna(a, &), 0]T jest wektorem uogélnionych nieliniowych sit sprezy-
stych, fa(q,d,q) = [L, My, Ms]T jest wektorem obciazet aerodynamicznych,
w ktérym L, M,, Mg sa odpowiednip silg nosng, momentem aerodynamicz-
nym skrzydla i momentem aerodynamicznym lotki, f,(u) = [0,0, M, (u)]*
jest wektorem uogdlnionych sil sterujacych, w ktérym M, (u) jest momentem
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sterujacym przytozonym do lotki i zaleznym od wektora sterowania u wypra-
cowanego przez ukltad sterowania automatycznego.

....... M, h(t)

_______________________ L ka(a,&)
/ aft) — e
\ =

AC - srodek aerodynamiczny
EC - srodek sif poprzecznych
CG - srodek masy

Rys. 1. Model aeroelastyczny potsztywny skrzydta z lotka

Nieliniowoéci konstrukeyjne kpp (R, ), kna(a, ¢/) moga mie¢ rézna nature.
Jezeli sa one gladkie i statyczne (nie zaleza od historii ruchu skrzydla), to
ich linearyzacja w sasiedztwie punktu réwnowagi, ktéry odpowiada skrzydiu
nieodksztalconemu, jest mozliwa i catkowicie uzasadniona teoretycznie [3]-[5].
Nieliniowosci takiego rodzaju moga opisywac¢ charakterystyki sprezyste gietne
lub skretne skrzydla w postaci wielomianéw (rys. 2a) [3]

Enn(h) = kpsh®

Ena(a) = kand? + kaza® + kqsa® + kosa® (2:3)
Modele wielomianowe (2.3) z zadowalajacym przyblizeniem moga opisywaé
zachowanie sie konstrukeji skrzydet kompozytowych i mozna je traktowaé ja-
ko modele zredukowane modeli pelnych, formutowanych w postaci dyskretnej
przy uzyciu techniki MES.
Innym rodzajem nieliniowosci konstrukcyjnej jest histereza, ktéra moze
by¢ opisana modelem (rys. 2b)

F(x,2) = max{—Fyqz, min[k(z — sgn (2)0), Fna)]} (2.4)

gdzie Fiq. jest wartodcia graniczng sity sprezystej a o — parametrem okresla-
jacym ,grubosc¢” histerezy. Nieliniowos¢ typu histerezy wystepuje dosé czesto
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w uktadach mechanicznych, a jej zasadnicza cecha jest ograniczona mozliwosé
linearyzacji.

Waznym rodzajem nieliniowosci w zagadnieniach lotniczych jest luz wy-
stepujacy w ukladach sterujacych powierzchni sterowych, zwtlaszcza lotek
(rys. 2¢). Dla danej wartosci luzu ¢ zadane sterowanie u wywoluje moment
sterujacy M, (u;0) zdefiniowany jako

0 lu| <6

M(u — sgn (u)d) lu| > 9§ (2:5)

My (u;6) = {

Nieliniowo$¢ (2.5) ma charakter statyczny, ale jest réwniez trudno linearyzo-
walna. Najczesciej aproksymuje sie ja sinusoidalng funkcja opisujaca [6].

(@ FV ®  F © F’

Rys. 2. Nieliniowosci konstrukcyjne skrzydla: (a) wielomianowa statyczna Duffinga,
(b) histereza dynamiczna, (c) luz statyczny

W niniejszej pracy przyjeto model aerodynamiki, w ktérym zaklada sie, ze
skrzydto optywane jest niescisliwym strumieniem powietrza. Poniewaz zatozo-
no, ze skrzydtlo i lotka moga wykonywaé¢ malte drgania, przy ktorych katy natar-
cia skrzydta i lotki odpowiadaja zakresowi liniowemu silty noénej i momentéw
aerodynamicznych (nie wystepuje wiec oderwanie przeplywu na skrzydle lub
lotce), to obciazenia aerodynamiczne moga by¢ opisane modelem liniowym

[1-[3]
Fa(a,4.G) =Ma(V)q+Da(V,C(k)q +Ka(V,C(k))q (2.6)

gdzie: M4(V), D4(V,C(k)), K4(V,C(k)) sa macierzami aerodynamiczny-
mi bezwladnosci, ttumienia i sztywnosci, C(k) jest funkcja Theodorsena, za$
k = wb/V jest czestoscia zredukowana (liczba Strouhala). W pracy przyje-
to, ze oplyw jest quasi-stacjonarny, dla ktérego C'(k) = 1. Zalozenie quasi-
stacjonarnosci przeptywu stanowi znaczne uproszczenie modelu aeroelastycz-
nego, ale nie zmienia istotnie wnioskéw dotyczacych matych drgan konstrukeji
sprezystej nieliniowej.

W celu pokazania wplywu zaburzen przeptywu na mozliwo$é aktyw-
nego tlumienia drgan aeroelastycznych oraz zbadania odpornosci metody
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sterowania LQR w rozwazanych przypadkach, model przeptywu uzupetniono
modelem turbulencji postaci

V=Vso+ Uturb(t; Cturb) (27)

gdzie V, jest predkoscia przeplywu niezaburzonego, vy s(t; Crurp) jest predko-
Scia zaburzen turbulentnych, zas ¢, jest parametrem opisujacym intensyw-
no$¢ turbulencji.

Model aeroelastyczny skrzydla z lotka (2.1)-(2.7) moze by¢ zapisany w po-
staci quasi-liniowej, zwanej modelem parametryzowanym stanem (State De-
pendent Coefficient Parametrization) [4]

(Ms—M4(V))g+(Ds(q,q)—Da(V))a+(Ks(q,q)—Ka(V))q = bu(u) (2.8)

Dla cel6w symulacji i sterowania drganiami model (2.8) przedstawiony jest
w postaci standardowej jako uktad réwnan rézniczkowych rzedu pierwszego

z = f(xz,u) (2.9)

gdzie = [q,q]" € R", n = 6, jest wektorem stanu modelu standardowego,
u € R™, m = 1, jest wektorem sterowania, za$ f(x,u) € R" jest wektorem
nieliniowym prawych stron modelu postaci

q
T, u) = _ N . 2.10
Tew = MDg.a)a + Ka.a)g -~ fuw)]  *
Model (2.9)-(2.10) zostanie wykorzystany do symulacji drgan aeroelastycznych
uktadu skrzydta z lotka, a po uzupelnieniu modelem sterowania LQR — do
badania aktywnego ttumienia takich drgan.

3. Analiza symulacyjna drgan aeroelastycznych skrzydta

Opracowany model postuzyt do analizy symulacyjnej réznych rodzajow
drgan skrzydtla i lotki. Ze wzgledu na nieliniowosci modelu do analizy aeroela-
stycznej skrzydtla oraz badania mozliwosci aktywnego tlumienia wykorzystano
podejscie symulacyjne [7], [2].

Na poczatek przeprowadzono symulacje klasycznych rodzajéw flatteru bez
uwzglednienia efektéw nieliniowych: flatteru gietno-skretnego skrzydta oraz
flatteru gietno-skretno-lotkowego. Uzyskano typowe wyniki obrazujace sprze-
zone drgania skrzydla i lotki, w rezultacie ktorych pojawiat sie flatter o ro-
snacej wyktadniczo amplitudzie drgan. Dla przyjetych parametrow konstruk-
cyjnych skrzydla predkosé krytyczna flatteru wynosita Vi, = 65,90 m/s i byla
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nizsza o ok. 10% od predkosci krytycznej flatteru gietno-skretnego skrzydla,
Vier = 71,57 m/s, co jest zgodne z modelem klasycznym [1]. Drgania krytycz-
ne gietne, skretne i drgania lotki mialy czestosci wg, = 44,98 rad/s i byly
przesuniete w fazie o @,_p =49,7° i g, = 32,1° (rys. 3).

(a) 26E4 alfa e beta (b) 0025 S S — alfa --eeeeee beta

1364 0,0125

0,0E+0

-1,3E-4 -0,0125

-2,5E-4 -0,025
0 0

1 2 3 4 t[s] 5 2 4 6 t[s] 8

Rys. 3. Flatter klasyczny gietno-skretno-lotkowy: (a) drgania na granicy statecznosci
Vier = 65,90m/s, (b) drgania nadkrytyczne, V = 72,0m/s

W nastepnych krokach przeprowadzono symulacje drgan skrzydta z lotka
z dwoma rodzajami nieliniowosci konstrukcyjnych skrzydta: statyczna postaci
wielomianowej (2.3) oraz histerezowa (2.4). W obu przypadkach zaobserwo-
wano drgania skrzydla i lotki majace charakter cykli granicznych (rys. 4a,b).
Pojawienie sie drgan zwiazane bylto z przekroczeniem okreslonej predkosci kry-
tycznej przeptywu. W przypadku nieliniowosci wielomianowej byta ona rowna
predkosci krytycznej flatteru, zas§ w przypadku nieliniowoéci histerezowej pred-
kos¢ krytyczna byla nizsza niz predkosé krytyczna liniowego flatteru gietno-
skretno-lotkowego. Cecha charakterystyczng drgan zwiazanych ze statyczna
wielomianowa nieliniowoscia sztywnosci skrzydla jest to, ze sa one gladkie
i prawie harmoniczne. Drgania skrzydla z nieliniowodcia typu histerezy sa
mniej regularne i zaleza od charakterystyki histerezy.

Wspdlna cecha drgan nieliniowych zwigzanych ze sprezystoscig skrzydta
jest to, ze ich amplitudy sg ograniczone i rosna mniej wiecej liniowo ze wzro-
stem predkosci opltywu, czym réznig sie zasadniczo od drgan we flatterze kla-
sycznym, w ktorym po przekroczeniu predkosci krytycznej szybkosé narastania
amplitudy drgan w czasie roénie ze wzrostem predkosci opltywu, co obrazuja
wykladniki Lapunowa (rys. 5a).

Amplitudy drgan cykli granicznych sa ograniczone nawet po znacznym
przekroczeniu predkosci krytycznej flatteru klasycznego. Mozna wiec stwier-
dzié, ze nieliniowosci charakterystyk sprezystych zapobiegaja wystapieniu flat-
teru, co pozwala w miare bezpiecznie wzbudzaé¢ drgania skrzydel. Stopien nie-
liniowosci sprezystej wplywa na amplitude drgan w cyklu granicznym. Na
rys. bb przedstawiono amplitudy cykli granicznych w funkcji stosunku wspot-
czynnikéw nieliniowych i liniowych sztywnosci skrzydla, kps/kn 1 kai/ka. Jest
widoczne, ze wraz ze wzrostem udziatu skladnika nieliniowego amplituda cy-
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Rys. 4. Drgania aeroelastyczne nieliniowe: (a) wielomianowe,
Vico = 65,90m/s < Vi, = 68,50m/s, (b) histerezowe LCO,
Vico = 55,23m/s < Vi, = 61,88 m/s

klu granicznego maleje, zas malejacy udzial nieliniowosci powoduje ewolucje
drgan skrzydia w kierunku flatteru liniowego.

Drgania nieliniowe zwiazane z luzem sztywnosciowym lotki réwniez maja
ograniczona amplitude, ale ich charakter jest catkiem inny. Predko$é krytycz-
na tych drgan jest mniejsza niz predkosé¢ krytyczna flatteru gietno-skretno-
lotkowego, za$ amplitudy drgan LCO rosna szybko, gdy predkosé opltywu zbli-
za sie do predkosci krytycznej flatteru (rys. 5c).
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Rys. 5. Drgania LCO skrzydla: (a) amplitudy drgan LCO z nieliniowoscia statyczna
oraz wyktadniki Lapunowa drgan flatterowych w zakresie nadkrytycznym,
(b) zaleznosci amplitud drgan LCO skrzydla od poziomu nieliniowosci statycznej,
V =70m/s > Vi, = 65,9m/s, (c) amplitudy LCO skrzydla z lotka z luzem
sztywnosciowym 6 = 0.2, Vi, oo = 62,5m/s < Vi, = 65,9m/s

Nalezy zauwazy¢, ze w przeciwienstwie do drgan zwiazanych z nieliniowo-
Scia sprezysta skrzydta, nieliniowo$¢ zwiazana z luzem w lotce nie zapobiega
wystapieniu flatteru klasycznego.

Zbadano takze wplyw wielkosci luzu w lotce na amplitudy drgan i okazalo
sie, ze w zakresie sensownym technicznie, tj. dla § < 0.2, rosng one umiarko-
wanie ze wzrostem luzu. JakoSciowy obraz drgan przedstawiony na rys. 5c nie
ulegal przy tym istotnej zmianie.
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Wzbudzenie drgan nieliniowych, w przeciwienstwie do flatteru liniowego,
wymaga odpowiedniego poziomu zaburzenia [2]. Na rys. 6a,b przedstawiono
wzbudzenie drgan skrzydia z nieliniowoscig zwiazana z luzem w lotce. Zabu-
rzeniem jest predkos¢ katowa skrecania skrzydta.

(a
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Rys. 6. Drgania skrzydla z lotka z luzem sztywnosciowym § = 0.1, wzbudzane
impulsem skretnym: (a) 0,081rad/s, (b) 1,0rad/s, V = 65,0 < Vi, = 65,9m/s

Przeprowadzone symulacje wykazaly adekwatnos$¢ przyjetego modelu do
symulacji roznych rodzajéw drgan nieliniowych skrzydta z lotka i stanowilty
krok wstepny do etapu drugiego — analizy mozliwosci czynnego tlumienia ta-
kich drgan.

4. Nieliniowe sterowanie LQR

Aktywne tlumienie drgan konstrukeji lotniczych ma dluga historie [7]. Ni-
niejsza praca dotyczy aktywnego tlumienia drgan flatterowych oraz drgan nie-
liniowych majacych charakter cykli granicznych. Idea aktywnego ttumienia
drgan polega na uzyciu systemu sterowania automatycznego (AFCS) w petli
sprzezenia zwrotnego (rys. 7).

‘w(t) - turbulencja

»[ Lotka  Je>{skrzypro |

uft) A Y xtt)

AFCS

Rys. 7. Model aktywnego ttumienia drgan aeroelastycznych skrzydta z lotka

Ruch (drgania sprezyste) skrzydla lub lotki «(¢) stanowia wejécie do petli
sprzezenia zwrotnego okreslajace sterowanie ruchem lotki

u = u(x) (4.1)
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zapewniajace mozliwie szybkie ttumienie drgan, tj. |x(t)| < e, t > tx, tx —
mozliwie maly.

Powyzsza metoda tlumienia drgan wymaga uzupelnienia systemu stero-
wania automatycznego ukltadem pomiarowym pozwalajacym mierzy¢ drgania
skrzydla i lotki a(t).

Sterowanie optymalne LQR stosuje si¢ do wyznaczenia sterowania (4.1) dla
uktadow dynamicznych liniowych. W naturalny sposéb moze ono by¢ jednak
rozszerzone na szeroka klase uktadéw nieliniowych [4]. Rozszerzenie to polega
na parametryzacji nieliniowej zadania wektorem stanu uktadu x(t). Wymaga
to przyjecia zalozenia, ze model nieliniowy obiektu moze byé¢ przedstawiony

w postaci afinicznej
= A(x)xr + B(x)u (4.2)

gdzie x(t) € R" jest wektorem stanu ukladu, w(t) € R™ jest sterowaniem,
za$ macierze A € R"*™ 1 B € R™™ opisuja, odpowiednio, dynamike uktadu
sterowanego oraz dynamike sterowania. Posta¢ modelu (4.2) uzasadniona jest
tym, ze w realnych ukladach aeroelastycznych (i innych lotniczych) sterowanie
wystepuje w modelu liniowo [4]. Sterowanie nieliniowe LQR polega na wyzna-
czeniu takiej macierzy wzmocnienia K € R"*" petli nieliniowego sprzezenia
zwrotnego

u=K(z)x (4.3)

ktéra zapewni minimalizacje funkcjonatu kwadratowego odchytek stanu i kosz-

tu sterowania
o0

J(x,u) = /(:BTQ:B + uTRu) dt (4.4)
0
gdzie Q € R™"™ i R € R™*™ sa diagonalnymi macierzami wagowymi metody
LQR. Macierz wzmocnienia K minimalizujaca funkcjonal (4.4) ma postaé

K(z) = -R }(z)BT(z)P(z) (4.5)

gdzie P € R™", P = PT > 0 jest macierza bedaca rozwigzaniem stacjonar-
nego macierzowego rownania Riccatiego

0= A"(2)P(2) + P(x)A(x) - P(2)B(2)R ' (2)B" (2)P(2) + Q(z) (4.6)

Metoda LQR wymaga okreslenia macierzy wagowych dla stanu i sterowania
we wskazniku jakosci (4.4). W niniejszej pracy przyjeto diagonalne macierze
wagowe

Q = diag|g¢] ¢ =1,0 i=1,...,n (4.7)

R = diag[r] ri =10 i=1,...,m (4.8)
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Tak uogdlniona metoda LQR nosi nazwe SDRE (State Dependent Riccati
Equation) — sterowanie oparte na zaleznym od stanu réwnaniu Riccatiego [4].
Dobér macierzy Q i R dla rozwazanego zadania nie jest krytyczny.

Zalezno$é macierzy wzmocnienia K(x) od stanu wymaga jej aktualizacji
w kazdym kroku symulacji. Nie stanowi to jednak problemu w przypadku
uktadoéw o niewielkich wymiarach, n ~ 10.

Uktad sterowania wykorzystujacy metode SDRE zostal uzyty do budowy
aktywnego systemu ttumienia drgan skrzydet i lotek, zaréwno liniowych, typu
flatteru klasycznego gietno-skretnego, jak i innych drgan aeroelastycznych,
réwniez silnie nieliniowych. Zostanie pokazane, ze takie rozszerzenie zakresu
stosowalnosci liniowej metody LQR jest mozliwe i uzasadnione technicznie,
mimo ze nie istnieje Sciste matematyczne uzasadnienie takiego postepowania.
Wiadomo jednak, ze takie podejscie jest szeroko stosowane w praktyce [4].

5. Tlumienie aktywne drgan aeroelastycznych

Na poczatek metode SDRE zastosowano do aktywnego thumienia klasycz-
nego liniowego flatteru gietno-skretno-lotkowego skrzydta opisanego modelem
(2.1)-(2.8), bez nieliniowosci konstrukeyjnych. Model jest liniowy dla wychylen
lotki mniejszych od wychylen granicznych (G,q:

5min < ﬁ(t) < ﬂma:c (51)

Nieliniowo$¢ tego rodzaju ma charakter nasycenia (saturacji) i nie wplywa zna-
czaco na mozliwosé aktywnego tlumienia drgan aeroelastycznych, gdyz przy
malych amplitudach drgan lotki ograniczenie (5.1) nie jest aktywne.
Przeprowadzone symulacje pokazalty, ze dla predkoéci lotu mniejszych od
predkosci krytycznej flatteru, V. < V., wyznaczone sterowania bardzo sku-
tecznie tlumiag drgania skrzydta i lotki. Czas ttumienia drgan jest rowny kilku
okresom drgan skrzydta. Wychylenia lotki nie przekraczaja zazwyczaj wartosci
granicznych (4. Przy predkosciach lotu wiekszych od predkosci krytycznej
flatteru, V' > V., tlumienie drgan takze jest skuteczne (rys. 8a). Nawet, gdy
sterowanie wyznaczone metoda SDRE przekracza wartosci graniczne wychy-
lenia lotki, to drgania sa tlumione, cho¢ czas tlumienia znacznie sie wydtuza,
dochodzac do kilkunastu okreséw drgan (rys. 8b). Dla predkosci lotu przekra-
czajacych znacznie predkosé krytyczna flatteru uklad nie jest w stanie sthumié
drgan, co zwiazane jest z ograniczeniem wychylenia lotki. Mozna stwierdzi¢,
ze nawet w przypadku pojawienia sie w uktadzie drgajacym nieliniowosci sa-
turacyjnej zwiazanej z ograniczeniem kata wychylenia lotki, ttumienie drgan
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wykorzystujace metode SDRE jest catkiem skuteczne. Wynika to z wtasno-
$ci metody LQR, zapewniajacej duze marginesy wzmocnienia k € [0,5,00)
i fazy 60° [8], ktore sa wystarczajace do aktywnego tlumienia drgan aero-
elastycznych. Nie zaobserwowano tez destabilizujacego wplywu nieliniowosci
saturacyjnej lotki na stateczno$é¢ uktadu w zamknietej petli sprzezenia zwrot-
nego. Stwierdzono takze, iz skutecznos$é¢ ttumienia drgan w bardzo niewielkim
stopniu zalezy od doboru macierzy wagowych Q i R metody SDRE. Nawet
znaczne zmiany wartosci ich elementéow nie powodowaly istotnego zmniejsze-
nia skutecznosci tlumienia drgan. Nalezy zauwazy¢, ze w innych zadaniach
sterowania wybdr tych macierzy jest czasami do$¢ krytyczny [9].

(2) oo, " a— ber? """"" : 06 (b) .

o
o

0,0075

O VY
vy v

h(, alfa(t), beta(t)
h(), alfa(t), beta(t)
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o
o

-0,0075

L

0,015 0,6 1,2
2 3 4 5 6 t[s] 7 5 6 7 8 9 tfs] 10

Rys. 8. Ttumienie drgan flatterowych nadkrytycznych,
V =72,0m/s > Vi, = 65,90m/s, (a) liniowych, (b) z nieliniowym nasyceniem
sterowania

Skrzydta z nieliniowos$ciami konstrukcyjnymi typu wielomianowego (2.3)
po przekroczeniu predkosci krytycznych zaleznych od stopnia nieliniowo$ci
wykonuja drgania majace charakter cykli granicznych o ograniczonych ampli-
tudach, zaleznych od predkosci lotu (rys. 9a). Wlaczenie aktywnego ttumienia
SDRE powoduje catkowite wyttumienie takich drgan. Czasy tltumienia sg réw-
niez krotkie. Nasycenie sterowania takze nie wplywa znaczaco na tlumienie
drgan.

Nieliniowosci konstrukcyjne histerezowe sa znacznie silniejsze, gdyz nie
mozna dokonaé linearyzacji modelu skrzydta w otoczeniu punktu réwnowa-
gi. Skrzydta z takimi nieliniowosciami wykonuja réwniez drgania o charak-
terze cykli granicznych po przekroczeniu predkosci krytycznych zaleznych od
stopnia nieliniowosci, a amplitudy takich drgan zaleza od predkosci lotu. Oka-
zuje sie jednak, ze ttumienie drgan za pomoca metody SDRE nie jest w tym
przypadku catkowicie skuteczne, gdyz wlaczenie uktadu ttumienia powoduje
jedynie zmniejszenie amplitudy drgan cyklu granicznego, lecz nie catkowite
ich wyttumienie (rys. 9b). Amplituda drgan resztkowych zalezy przy tym od
wielkosci parametru histerezy o.
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Rys. 9. Drgania nieliniowe: (a) z nieliniowo$cig wielomianowa, (b) z nieliniowoscia
histerezowa
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Rys. 10. Ttumienie drgan lotki z luzami: (a) sztywnosciowym o = 0.2, (b)
w ukladzie sterowania lotka 6 = 0.2

Podobna sytuacja ma miejsce w przypadku nieliniowoéci zwiazanej z lu-
zem w ukladzie sterowania lotki (rys. 10). Drgania lotki z luzem maja takze
charakter cyklu granicznego o ograniczonej amplitudzie z charakterystycznym
wyplaszczeniem przebiegéw sterowania (rys. 10b). Nalezy zauwazy¢, ze nieli-
niowos¢ zwiazana z luzem jest wprawdzie statyczna, podobnie jak nieliniowo$¢
saturacyjna zwigzana z ograniczeniem zakresu wychylen lotki, lecz jej wplyw
na drgania lotki jest zupelnie inny. Nieliniowos¢ saturacyjna powoduje jedynie
zmniejszenie skutecznosci ttumienia drgan, lecz sa one ttumione catkowicie.

Wilaczenie tlumienia drgan powoduje znaczne zmniejszenie amplitudy
drgan lotki, ale podobnie jak to miato miejsce w przypadku nieliniowoéci hi-
sterezowej, nie nastepuje catkowite ich wytlumienie. Oznacza to, ze metoda
SDRE jest w tym przypadku réwniez nie do konca skuteczna (rys. 10b). Am-
plituda drgan resztkowych zalezy od wielkosci luzu w przyblizeniu liniowo dla
0 <0.2.

Z powyzszych przyktadéw wynika istotny wniosek, ze nieliniowe drgania
aeroelastyczne spowodowane histereza lub luzem w uktadzie sterowania lotka
nie moga by¢ skutecznie ttumione za pomoca metody SDRE. Chociaz am-
plituda drgan resztkowych jest na ogdl niewielka, to drgania takie sa wysoce
niepozadane, gdyz wplywaja niekorzystnie na konstrukcje skrzydta lub uktad
sterowania lotka. Wydaje sie zatem, ze do czynnego tlumienia takich drgan
nalezy uzy¢ metod innych niz SDRE czy nawet metody Hyo.
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W celu okreslenia odpornosci metody SDRE zbadano wptyw turbulent-
nych zaburzen przeplywu o réznej intensywnosci na skutecznosé¢ ttumienia
rozpatrywanych drgan aeroelastycznych. Okazalo sie, ze metoda SDRE jest
odporna na takie zaburzenia, gdyz nawet bardzo znaczne wahania predkosci
przepltywu V', jak i podmuchy pionowe o predkosciach osiagajacych 10m/s nie
niwelowaly efektu thumienia. Amplitudy drgan skrzydta i lotki byty znacznie
mniejsze niz w przypadku, gdy uktad ttumiacy byl wytaczony. Miato to miejsce
dla wszystkich rozpatrywanych rodzajéw drgan, zaréwno liniowych jak i nie-
liniowych, réwniez wtedy, gdy predkosé lotu wyraznie przekraczata predkosé
krytyczna flatteru (rys. 11). Swiadczy to z jednej strony o catkiem dobrej od-
pornoéci metody SDRE, a z drugiej o tym, ze jest ona dobrze dostosowana do
aktywnego ttumienia drgan aeroelastycznych, co znajduje potwierdzenie w li-
teraturze [4]. Warto nadmienié, ze w innych zastosowaniach metoda SDRE nie
jest tak efektywna, co odzwierciedla sie szerokim wykorzystywaniem odpor-
nych metod Hy [5], [8].

alfa B - C L] u
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h(Y), alfa(t), beta(t)
h(t), alfa(t), beta(t)

11 1,1
0 4 8 12 16 tfs] 20 0 2 4 6 8 tf[s] 10

Rys. 11. Ttlumienie drgan: (a) flatterowych liniowych i (b) konstrukeyjnych
histerezowych w obecnosci silnych zaburzen turbulentnych, vy, 10m/s

6. Wnioski

Przeprowadzone symulacje réznych drgan aeroelastycznych uktadu skrzy-
dla z lotka charakteryzujacego sie réznymi nieliniowo$ciami konstrukcyjnymi,
w tym luzem w ukltadzie sterowania lotka, pokazaly, ze prawie niezaleznie od
charakteru nieliniowosci maja one charakter cykli granicznych o ograniczo-
nych amplitudach, czym odrézniaja sie od klasycznych liniowych drgan flat-
terowych. Thumienie aktywne drgan aeroelastycznych, zaréwno liniowych jak
i nieliniowych, moze by¢ z powodzeniem przeprowadzone przy uzyciu nielinio-
wej wersji klasycznego sterowania optymalnego LQR. Okazuje si¢ przy tym,
ze skutecznos¢ ttumienia drgan, zaréwno liniowych jak i nieliniowych statycz-
nych, jest bardzo wysoka, nawet w przypadku znacznej turbulencji przeptywu.
Wydaje sig, ze marginesy zapaséw wzmocnienia i fazy cechujace metode LQR
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sg zupelnie wystarczajace w przypadku zagadnien aeroelastycznych rozpatry-
wanego typu. Jednakze w przypadku nieliniowosci silnych, w rodzaju histerezy
lub luzu w uktadzie sterowania lotka skutecznosé¢ aktywnego ttumienia drgan
jest niewystarczajaca. Obserwuje sie wprawdzie istotne zmniejszenie ampli-
tudy cyklu granicznego takich drgan, ale nie nastepuje catkowite ich wyttu-
mienie. Aktywne thumienie drgan ukladow aeroelastycznych z nieliniowo$ciami
takiego typu wymaga wiec uzycia nieliniowych metod sterowania optymalnego,
nie bazujacych na koncepcji LQR czy Ho, lecz na metodach wykorzystujacych
koncepcje Lapunowa lub Bellmana [10].
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Active suppression of nonlinear vibrations of a wing by the methods of
optimal control

Abstract

In this work, the analysis of nonlinear aeroelastic vibrations of the wing with
freeplay in the aileron control system and analysis of active suppression of such vibra-
tions by means of the control system based on the optimal control method are presen-
ted. The model of a wing with nonlinear elastic characteristics describing its coupled
bending-torsional vibrations is assumed. The flow is incompressible and turbulent,
and the linear quasi-steady model is used to determine the aerodynamic loading. The
system of active suppression of vibrations is based on the linear-quadratic method of
optimal control (LQR). Due to the nonlinearity of the resulting aeroelastic model, the
time-marching approach has been used for analysis. It has been shown that the propo-
sed model describes well the nonlinear limit cycle oscillations of the wing that appear
when the velocity of flow exceeds some critical value. The time-marching analysis of
active suppression of vibrations has been carried out which showed that effectiveness
of the active damping depends on the character of the nonlinearity of the aeroelastic
system. Vibrations of the nonlinear wing with aileron without freeplay are damped
successfully by the control system based on the linear LQR method even in the case
of relatively high turbulence of the airflow. It has also been shown, however, that in
the case of freeplay in the aileron control system, the linear LQR based suppression
system is not sufficiently effective as it is not able to damp the vibrations entirely.
The conclusion is that the active suppression of aeroelastic systems having strong
nonlinearities — such as freeplays — should be handled with more general nonlinear
methods of control.
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W artykule przedstawiono sprzetowo programowa metode uktadu kon-
troli jasnosci. Jest to istotne w przypadku analizy obrazéw w dynamicz-
nym otoczeniu. Przykladem zastosowania tego sa wizyjne systemy omi-
jania przeszkod testowane w warunkach duzego i zmiennego nastonecz-
nienia. Przedstawione w pracy rozwiazania pozwalaja w czasie rzeczy-
wistym sterowac jasnoscia obrazu, nie zaburzajac w znaczacy sposob
obiektywnosci wynikow systemu wizyjnego. W pierwszej czesci artykutu
rozwazane sg mozliwosci programowe kompensacji refleksow swietlnych
natomiast, w drugiej czesci skonstruowany zostal uktad sterujacy przy-
stona obiektywu. W badaniach eksperymentalnych wykorzystany zostat
jednoptytkowy komputer ADSP-BF537 z wbudowana kamerag CMOS.
Otrzymane charakterystyki jasnoséci obrazu, zalezne od poziomu otwar-
cia przystony, pozwolily na dobranie parametréw algorytmu sterowania
jasno$cia. System przetestowany zostal podczas badan poligonowych.
Przedstawione zostaty rézne przyktady zdarzen polegajacych na zmienia-
jacym sie o$wietleniu otoczenia (uwzgledniajac takze refleksy Swietlne).
Opisany zostal proces kalibracji urzadzenia, system sterowania przystona
obiektywu oraz jego integracja z aplikacja wizyjna.

1. Wprowadzenie

Kamery stosowane w systemach omijania przeszkéd przemieszczaja sie
wraz z ruchem BSL oraz moga by¢ orientowane przez dodatkowe systemy za-
wieszenia. Tym samym dzialaja w srodowisku o zmiennym oswietleniu. Ruch
i orientacje kamer determinuje wiec dynamika statku latajacego. Analiza se-
kwencyjnie zmieniajacego sie obrazu (klatka po klatce z czestotliwoscia kilku-
dziesieciu zdjeé na sekunde) prowadzi do stosunkowo nieduzych réznic mie-
dzy kolejnymi klatkami obrazu. Uwzgledniajac ten fakt, na potrzeby pozyska-
nia stosownych informacji konieczne staje sie stosowanie metod przetwarzania
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obrazu zabezpieczajacych przed takimi czynnikami o$wietlenia jak refleksy
Swietlne badz prze$wietlenia obrazu. W artykule przedstawiony zostanie sys-
tem sterowania przystona obiektywu, wspomagajacy aplikacje kontroli jasno-
Sci obrazu. O innowacyjnosci wprowadzonego rozwigzania Swiadczy fakt, ze
dotychczas stosowane metody kontroli jasnosci oparte sa gtéwnie na oprogra-
mowaniu, co przedstawiaja prace [1], [3], [4]. Rozwiazania te nie sa jednak
odporne na zmienne o$wietlenie panujace w rzeczywistym srodowisku dzia-
tania robota mobilnego. W zastosowaniach przemystowych czy fotografii wy-
korzystuje sie co prawda automatycznie sterowang przystone obiektywu Al
(ang. Auto Irris) oraz odpowiednio dobrane filtry antyrefleksyjne zabezpie-
czajace przed przeswietleniami obrazu, jednak ich parametry sa ustalane na
stale przez operatora w zaleznosci od panujacych warunkéw oswietleniowych.
Przedstawiony w pracy system pozwala na w pelni automatyczng regulacje
jasnoéci obrazu, dzieki opracowanemu algorytmowi przetwarzania obrazu oraz
dynamicznie sterowanej przystonie obiektywu. To nowatorskie podejscie po-
prawia znacznie wyniki dzialania wizyjnych algorytméw omijania przeszkod
stosowanych w dzisiejszej robotyce mobilnej.

2. Opis stanowiska badawczego

Prezentowana metoda jest implementowana na urzadzeniu wyposazonym
w mikroprocesor Blackfin ADSP-BF537. Aplikacja dziata pod kontrola syste-
mu uClinux wspierajacym architekture wybranego mikrokontrolera. Na urza-
dzeniu zainstalowany zostal sterownik pamieci masowej Flash, sterownik ob-
stugi plikéw JFFS2, sterownik interfejsu sieciowego Ethernet, serwer SSH oraz
badany algorytm wizyjny. Do kalibracji oraz podgladu dzialania algorytmow
wizyjnych opracowano WebSerwer (rys. 1b). Umozliwia on wizualizacje stanu
systemu oraz jego zdalne programowanie poprzez tacze radiowe.

Obiektyw kamery jest gléwnym elementem omawianego w artykule syste-
mu kontroli jasno$ci. W projekcie wykorzystany zostal obiektyw z recznie ste-
rowang ogniskowa oraz automatycznie sterowana przystona. Na rys. la przed-
stawiony zostal widok urzadzenia wizyjnego. Algorytm sterowania przystong
zaimplementowany zostal na ukladzie Atmega328P. Komunikacja z urzadze-
niem wizyjnym odbywa sie przy pomocy magistrali 12C.

3. Metoda sterowania jasnoSciag obrazu

Efektywne sterowanie parametrami jasnoSci obrazu dla nieznanego ob-
szaru dzialania systemu wizyjnego jest trudnym w realizacji zagadnieniem.
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(b)

(2)

Opcje

O Obraz rzeczywisty © przetworzony O wizualizacja

zadane piksele |700]

COM_Aktywny

259,270,290

czas odswiezania: 1.9ms
podglad: | Standard v

Rys. 1. (a) Widok komputera wizyjnego; (b) jedna z zakladek webserwera
systemu wizyjnego

Opieranie sie jedynie na oprogramowaniu nie zawsze jest skuteczne. Potacze-
nie rozwigzan programistycznych ze sprzetowymi sprawia, ze system staje sie
bardziej odporny na zaklocenia. Wymaga to jednak prawidtowego powigzania
ze soba kluczowych parametréw obydwu systeméw. Przedstawiona w pracy
metoda sklada sie z kilku etapow. Pierwszym etapem dziatania aplikacji jest
kalibracja urzadzenia wizyjnego dla warunkéw, w jakich ma pracowaé. Wyzna-
czany jest kalibracyjny prog jasnosci otoczenia Ty. Proces kalibracji systemu
opiera sie na dwoch zatozeniach:

1) obszar opisujacy niebo zawiera sie w polowie pola Py badanego obrazu,

2) prég jasnosci Ty, dobierany optymalnie dla calego horyzontu przy w pelni
otwartej przystonie obiektywu.

Wartos¢ progu Tj jest baza do dziatania aplikacji sterowania jasnoscia oraz
systemu sterowania przystona obiektywu kamery. Przy zatwierdzaniu przepro-
wadzonej kalibracji zapamietywana jest jednoczesnie warto$é¢ sredniej jasnosci
kalibracyjnej Jy.

Srednia jasnoéé obrazu definiowana jest jako érednia arytmetyczna z ja-
snosci wszystkich pikseli

1 X Y
% IR (3.1)

i=1j=1

J =

gdzie X, Y sa wymiarami obrazu.
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Wartoéc¢ éredniej jasnoéci obrazu J wykorzystywana jest do sterowania pro-
giem jasnosci. Z zaleznosci (3.1) wyznaczana jest aktualna $rednia jasno$é m
kolejnych ramek obrazu J,;. Przyjete zostalo, ze wartos¢ m = f/3 [Hz] uza-
lezniona jest od aktualnej czestotliwosci przetwarzania obrazu f [Hz|

- 1 —
Jart = — Y _(J) (3.2)

m=5

Przy uwzglednieniu parametréw badanego obrazu Jg, Py oraz aktualnych da-
nych systemu Jgxt, Pare Wyznaczany jest nowy prog jasnosci 1y,

jakt - jk ﬁakt - Pk Tmam
+ )7

Dodatkowymi parametrami wykorzystanymi w réwnaniu (3.3) sa: Jmazs Tmaz
— maksymalna jasno$¢ i prog jasnosci obrazu wynoszace 255, Phq, — liczba
pikseli zawarta w obrazie kamery.

Dynamicznie zmieniajacy sie parametr progowej jasnosci obrazu w pew-
nym sensie wyczula system wizyjny na zmiany otoczenia. Przyktadowo wzrost
Jakt 1 P powoduje podniesienie progu jasnosci Ty, przez co podkreslane sa
obszary bedace przeszkodami. Przyjete zostalo, ze misja BSL odbywac sie be-
dzie w podobnych warunkach atmosferycznych co przeprowadzona kalibracja
urzadzenia wizyjnego. Dlatego tez parametr T,j; jest zmieniany w niewielkim
zakresie w odniesieniu do T}.

Efektywne sterowanie parametrami jasno$ci obrazu dla nieznanego obsza-
ru dzialania systemu wizyjnego jest trudnym w realizacji zagadnieniem. Opie-
ranie si¢ jedynie na oprogramowaniu nie zawsze jest skuteczne. Polaczenie
rozwigzan programistycznych ze sprzetowymi sprawia, ze system staje sie bar-
dziej odporny na zaklécenia. Wymaga to jednak prawidlowego powiazania ze
soba kluczowych parametréow obydwu systeméw.

Dodatkowym zabezpieczeniem przed naglymi przeswietleniami przetworni-
ka obrazu jest wykorzystanie sterowanej automatycznie przystony obiektywu.
Nalezalo jednak zwrocié szczegdlna uwage, jaki wplyw odgrywa stopien otwar-
cia przystony na dziatanie aplikacji detekcji nieba. Podczas przeprowadzonego
eksperymentu okazalo sie, ze konieczna jest dodatkowa ingerencja w parame-
try systemu.

Tt = Tho — ( (3.3)

Jmax Pmax

4. Badania $redniej jasno$ci obrazu dla réznych pozioméw
otwarcia przystony

Istotne jest sprawdzenie, w jaki sposob stopien otwarcia przystony obiekty-
wu wplywa na zmiane jasnosci obrazu. Wstepne badania polegaly na pomiarze
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sredniej jasnodci obrazu dla niezmieniajacego sie obszaru. Pomiary przeprowa-
dzono w ciemnym pomieszczeniu z jednym stalym Zrédlem swiatta. Wyniki
pierwszych testow dla przeswietlonego obrazu przedstawione zostaly w ta-
beli 1.

Tabela 1. Wyniki pomiaréw éredniej jasnoéci J; dla przeswietlonego obrazu

Przystona
%]
Jy 91 | 100 | 103 | 111 | 118 | 120 | 123 | 130 | 137 | 143 | 150

50 | 55 | 60 | 65 | 70 | 75 | 80 | 8 | 90 | 95 | 100

Parametr procentowego otwarcia przystony odpowiada zmianie $rednicy
otworu (przystony) dopuszczajacego $wiatto przez soczewki obiektywu do ma-
trycy kamery. Przeprowadzono 10 pomiaréw dla 11 poziomdéw otwarcia przy-
stony [%], gdzie J; jest usredniong wartoscia 10 pomiaréw. Nie brano pod
uwage wartosci otwarcia przystony mniejszej niz 50% ze wzgledu na zbytnie za-
ciemnienie obrazu. Rozdzielczo$¢ parametru jasnosci wynosita 256 jednostek.
Otrzymana zostala $rednia jasno$é¢ poszczegolnych pomiaréw dla niezmienia-
jacego sie obrazu. Juz po pierwszych wynikach badan widaé, ze wptyw otwarcia
przystony na jako$¢ obrazu jest do$é¢ znaczny. Istnieje wiec koniecznosé dodat-
kowego sterowania wartoscia progowej jasnosci 1, wykorzystywanej w wersji
programowej metody detekcji nieba. Kolejnym etapem testéw bylo sprawdze-
nie, jak na prawidlowos¢ doboru progu 7, wplywaja lokalne przeswietlenia
obrazu z typowym refleksem $wietlnym. Badania przeprowadzone zostaly dla
refleksow $wietlnych wystepujacych w jednej potowie obrazu. Zmiane Sredniej
jasnosci w stosunku do otwarcia przystony przedstawiono w tabeli 2.

Tabela 2. Wyniki pomiaréw éredniej jasnosci J; dla lokalnego refleksu éwietl-
nego

Prz[y;ﬁona 50 | 55 | 60 | 65 | 70 | 75 | 80 | 85 | 90 | 95 | 100
0
7 81 | 89 | 95 | 103 [ 109 | 115 | 121 | 138 | 161 | 178 | 195

Przestawienie przystony obiektywu wplywa wiec dosé znacznie na para-
metry systemu detekcji nieba. Zmiana T,j; jest konieczna juz dla niewielkiego
przymkniecia przystony. Na rys. 2 przedstawione zostalto graficznie porownanie
obydwu przypadkéw réznego naswietlenia obrazu (tabele 1 i 2). Obie otrzyma-
ne funkcje r6znia sie, co znaczy, ze dla obydwu przypadkow odblasku $wietlne-
go inaczej powinno wygladaé sterowanie progiem T,z;. W celu uproszczenie za-
dania przyjeto jednak zalezno$¢ liniowg posrednia miedzy dwoma wariantami.
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250
200

150 7~

100 — Tab.1

S$rednia jasnosé

== ==Tab.2
50

50 60 70 80 90 100
Otwarcie przystony [%]

Rys. 2. Wykres ilustrujacy wyniki zapisane w tabeli 1 i tabeli 2

Na rys. 3 przedstawiony zostal wykres ilustrujacy zalezno$é¢ opisujaca wptyw
otwarcia przystony na konieczna zmiane progowej jasnosci obrazu. Do usta-
lenia parametréw danej funkcji uwzgledniono najczedciej otrzymywane dane
kalibracyjne wyznaczane podczas testow poligonowych systemu detekcji nie-
ba oraz wyniki badan nad wyznaczaniem T,;; dla niewielkich zmian jasno$ci
obrazu:

J — P, — T}, — dane kalibracyjne,

Jakt — Papt — Tare — dane badanego obrazu.
Przyjeto, ze minimalny prég jasnosci Th,i, wynosi

Tk

Préy jasnosci

Trmin

i i i
40 50 60 70 80 90 100
Otwarcie przystony [%]

Rys. 3. Funkcja sterowania przystona obiektywu

Majac dang charakterystyke, mozna sterowa¢ progowa wartoscia jasno$ci
barwy w zaleznosci od poziomu otwarcia przystony, nie zaburzajac pracy algo-
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rytmu detekcji nieba. W tabeli 3 przedstawione zostaly obliczenia statystyczne
dla przeprowadzonych w powyzszym rozdziale pomiaréw.

Tabela 3. Obliczenia statystyczne wynikow pomiaréw dla skrajnych pozio-

mow otwarcia przystony

Lpl Dane statystyczne Pomiar Pomiar Pomiar Pomiar
50% tab.1|100% tab.1|50% tab.2[100% tab. 2

1 |Wartos¢ srednia 91 150 81 195

2 |Odchylenie standardowe 2 1 3 1

3 | Wariancja 2,2 0,8 2,6 0,6

4 | Przedzial wynikéw 4 2 5 2

5 |Rozrzut [%] 4,395 1,33 6,17 1,02

5. Wiyniki badan systemu kontroli jasnosci

Powiazanie systemu kontroli jasnosci z systemem sterowania przystona
obiektywu wymaga zastosowania metod niepowodujacych konfliktu w para-
metryzacji. Obie metody pracujg réwnolegle tam, gdzie priorytet dzialania
ma aplikacja sterowania jasno$cig. Na rys. 4 przedstawiony zostal algorytm
sterowania przystona obiektywu.

T

akt

Tk - warto$¢ progowa jasnos$ci uzyskana z kalibracji,

- aktualna warto$¢ progowa jasnosci,

J . - aktualna $rednia jasno$¢ obrazu

J - $rednia jasnos¢ nowego obrazu

I #£100% <90%

Ustawienie przystony
obiektywu

}

- wyznaczenie J,

Przetworzenie obrazu:

Warto$¢ progowa
rowna Tﬂ}J

NIE

TAK]

Wartos¢ progowa
rowna T

Rys. 4. Algorytm sterowania przystona obiektywu
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Przestawienie przystony obiektywu nastepuje, gdy pojawi sie nagta zmia-
na jasnosci barwy obrazu. W tabeli 4 przedstawiono zakresy zmiany $redniej
jasnoéci obrazu wzgledem ustalonej wartosci otwarcia przystony obiektywu.

Tabela 4. Stopien otwarcia przystony w stosunku do zmiany jasnosci obrazu

(Jakt/J) - 100% | 50 | 55 | 60 | 65 | 70 | 75 | 80
Przystona [%] |50 | 60 | 65 | 70 | 75 | 80 | 85

Kolejnym etapem jest przypisanie nowej wartosci progowej 7}, zgodnie z ak-
tualnym stopniem otwarcia przystony (rys. 3). Obraz jest przetwarzany po-
wtérnie juz z przymknieta przystona. Jezeli jasnoéé testowanego obrazu J;
jest zblizona do éredniej jasnoéci z poprzednich iteracji J,i;, zapamietywana
jest nowa warto$¢ progowa T}, oraz stopien otwarcia przystony. W przeciwnym
razie program konczy dzialanie bez zmian parametrow. Powrét do w pelni
otwartej przystony odbywa sie podobnie, jak dla algorytmu z rys. 4. W ra-
zie gwaltownego przyciemnienia obrazu nastepuje zmiana progu jasnosci na
warto$é Tj,.

Badania eksperymentalne systemu sterowania przystona obiektywu miaty
na celu dostrojenie funkcji sterowania otrzymanej z badan laboratoryjnych.
Na rys. 5 pokazana zostala zmiana obrazu (metody detekcji nieba) wzgledem
wartosci otwarcia przystony.

pra

Rys. 5. Zmiana obrazu dla réznych pozioméw otwarcia przystony: (a) 100%,
(b) 80%, (c) 75%, (d) 70%

Przedstawione wyniki badan przeprowadzone zostaly w bezchmurnych wa-
runkach atmosferycznych o duzym nastonecznieniu. Dla danych warunkdéw
gwaltowne zmiany jasnosci sa bardzo czeste i zalezg od zmiany potozenia
kamery wzgledem stonca. Funkcja sterowania progiem jasnosci 7;, otrzyma-
na w wyniku badan laboratoryjnych okazala si¢ prawidlowa do zastosowania
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w warunkach poligonowych. Kolejnym etapem badan byto sprawdzenie zacho-
wania sie systemu w przypadku wystapienia odblasku $wietlnego w pewnej
czedci obrazu. Jedno z przyktadowych zdarzen przedstawione zostato na rys. 6.

(a)

Rys. 6. Wynik przetwarzania obrazu dla poziomu otwarcia przystony: (a) 100%,
(b) 85%

Badania potwierdzily, ze przyjeta ogélna funkcja sterowania przystong
obiektywu jest do zaakceptowania. Otrzymane wyniki odzwierciedlaja rzeczy-
wisty obszar opisujacy niebo.

6. Proéby poligonowe

Potwierdzenie prawidlowego dziatania systemu omijania przeszkéd mozli-
we bylo jedynie przy wykonaniu wielu testéw poligonowych. Do badan wy-
brany zostal prywatny obszar niezabudowany, aby podczas testow nie bylo
zagrozenia spowodowania kolizji. Trajektorie lotu planowano tak, aby na jej
drodze znalazta sie co najmniej jedna przeszkoda. Testy przeprowadzano dla
krotkich misji, aby zachowad ciagla tacznosé radiows ze $miglowcem. Na rys. 7
przedstawione zostaly wyniki dla jednej z opracowanych metod omijania prze-
szkod [1]. Przetestowano nowy tryb lotu autopilota umozliwiajacy omijanie
przeszkéd [5]. Przeprowadzono takze ocene skutecznosci dzialania systemu
w warunkach, w jakich ma docelowo pracowaé. Ze wzgledu na mata pojemnosé
wykorzystywanych baterii misje trwa¢ mogty co najwyzej 10 minut. Aby wiec
wykonaé jak najwiecej badan, planowano krétkie trajektorie lotu misji auto-
nomicznych. Jako obiekt latajacy do testéw poligonowych jednokamerowych
metod wybrano ekonomiczng wersje §miglowca czterowirnikowego Arducopter
v1.1 o no$nosci do 500 g.

W trakcie przeprowadzanych testow zarejestrowano kilkukrotne zadziata-
nie algorytmu sterowania przystong obiektywu. Tak duze zmiany jasnosci byty
efektem zbytniego nastonecznienia przetworika kamery. Jednak w wiekszosci
przypadkéw aktualny prég jasnosci T,x: dobierany byt zgdnie z réwnaniem
(3.3). Rezultatem badan bylo ukazanie wynikéw prawidlowej konfiguracji oby-
dwu metod (programowej i sprzetowej) sterowania jasnoscia obrazu.



288 J. CIESLUK, Z. GOSIEWSKI

(b)

Rys. 7. (a) Widok z webserwera systemu wizyjnego ,metoda detekeji nieba”,
(b) zdjecie przeszkody wykonane podczas badan poligonowych, (¢) rézne przyklady
trajektorii lotu wykreslone na zdjeciach satelitarnych obszaru z badan poligonowych
wykreslone w oprogramowaniu MissionPlanner

7. Whnioski

Wizyjne systemy omijania przeszkod wymagaja zastosowania zaawanso-
wanych metod sterowania BSL oraz zlozonych algorytmow przetwarzania ob-
razu. W pracy przedstawiony zostal system sterowania przystona obiektywu
wspomagajacy algorytm kontroli jasnosci obrazu. Zadanie to wymagato opra-
cowania metody pozwalajacej na otrzymanie synergii dzialania systeméw pro-
gramowego 1 sprzetowego. W rezultacie otrzymano wizyjny system kontroli
jasnosci obrazu mogacy pracowaé¢ w zmiennych warunkach o$wietleniowych.
Skutecznos¢ dziatania opracowanej metody zostala sprawdzona podczas po-
ligonowych testéw wizyjnych algorytméw omijania przeszkod dedykowanych
dla BSL. Proby w locie potwierdzitly wysoka efektywnos$¢ metody kontroli ja-
snosci. Mimo zmiennego oswietlenia stonecznego, przeszkody wykrywane na
obrazie odzwierciedlaly rzeczywisty stan otoczenia. Podczas finalnych testéw
nie zanotowano przypadkéw nieprawidtowego dziatania systemu kontroli ja-
snosci.
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Image brightness control method used for obstacles avoidance by
unmanned aerial vehicle

Abstract

The article presents the hardware and software control method of the image bri-
ghtness. It is important for image analysis in a dynamical environment. An example
of this is the use of vision based obstacle avoidance systems tested in high and varia-
ble insolation. The presenting solutions allow for real-time control of the brightness
of the image, not significantly altering the objectivity of the results from the vision
system. In the first part of the article tested is the ability to control light reflections by
using the software, while in the second part (hardware) an iris lens control system is
presented. In the experimental research, ADSP-BF537 computer with built-in CMOS
camera has been used. The obtained characteristics of the brightness of the image,
depending on the level of the iris lense, allowed selection of algorithm parameters of
the brightness control. The system has been tested during flight test. The effectiveness
of the proposed method has been examined in different variants of lighting the image
(also including light reflections). The paper also describes the calibration device, the
control system of the iris lens and its integration with the algorithm of the vision
system.
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Jednym z przedstawicieli statkow powietrznych operujacych w rezimie ma-
tych liczb Reynoldsa jest entomopter. Taki obiekt sposobem lotu nasladuje
owady. Z technicznego punktu widzenia istotna jest efektywnosé jego dzia-
tania wyrazona w postaci zapotrzebowania na moc. Przedstawiona praca
stanowi oszacowanie poboru mocy przysztego obiektu latajacego. Do analiz
wykorzystane zostaty rezultaty pomiaréw przeprowadzonych na przeskalo-
wanym robocie w tunelu wodnym. Mierzone byty zaréwno sity, jak i mo-
ment aerodynamiczny. Sprawdzone zostaly rézne sposoby ruchu. Otrzy-
mane rezultaty przeskalowano tak, aby byly odpowiadaly projektowanemu
entomopterowi. Rezultaty testéw w tunelu wodnym nie odzwierciedlaja
doktadnie lotu. W celu doktadniejszego odwzorowania rzeczywistych wa-
runkéw pracy zasymulowany zostal lot przy pomocy autorskiego modelu.

1. Wprowadzenie

Obiekty latajace klasy mikro to nowa kategoria statkow powietrznych, kto-
re w ostatnich latach bardzo dynamicznie sie¢ rozwijaja. Sa to konstrukcje juz
na tyle dojrzate, ze z powodzeniem mozna je wykorzystywaé¢ do celéw komer-
cyjnych. Dynamiczny rozwdéj systemow nano- i mikro-elektromechanicznych
pozwolil na budowe znaczaco malych obiektéw latajacych. Jednym z przedsta-
wicieli nowego rodzaju statkéw powietrznych jest entomopter. Wedlug definicji
jest to statek powietrzny, ktory generuje site aerodynamiczna w taki sposob,
jak owady. Porusza skrzydlami poprzez cykliczny ich obrét wokot dwéch lub
trzech osi o kat mniejszy niz 180°. Pochodzenie etymologiczne nazwy tej grupy
statkéw powietrznych wywodzi sie z potaczenia dwoch greckich stéw: evropog,
entomos (owad) oraz mrepor — pteron (skrzydlo).

Obiektem badan jest koncepcja dwuskrzydlego entomoptera opartego
na mechanicznym uktadzie przeniesienia napedu oraz silniku elektrycznym.
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Obiekt ma rozpieto$¢ skrzydet 200 mm. Czestotliwosé trzepotania to okoto
10-20 Hz, a liczba Reynoldsa charakteryzujaca optyw skrzydet wynosi 10000.
Koncepcja uktadu konstrukcyjnego obiektu przedstawiona zostala na rysun-
ku 1. Obiekt ztozony jest z dwoch gléwnych zespoltéw: zespolu napedowego
oraz sterowania. Oba zespoly polaczone sa ze soba uktadem popychaczy, kto-
ry pozwala na zmiane wzglednego polozenia katowego. Naped w zakresie ruchu
glownego skrzydel realizowany jest za posrednictwem ukladu korbowego. Na-
tomiast zmiana kata nastawienia wymuszana jest silami aerodynamicznymi
i masowymi. Obrot skrzydta wzgledem kata nastawienia ograniczany jest przy
pomocy sprezyny o odpowiednio dobranej charakterystyce. Przewidywana ma-
sa to 10 g. Do napedu postuzy silnik elektryczny pradu statego.

dF,

masa obiektu 10 a

moc silnika 3 W

obroty silnika 30000 obr/min

maksymalna
czestotliwos¢
trzepotania 25 Hz

przetozenie przektadni 172

Rys. 1. Uklad napedowy entomoptera

2. Eksperyment statyczny

Przeprowadzony zostal eksperyment polegajacy na pomiarze sit aerody-
namicznych generowanych przez robot w tunelu wodnym. Podczas pomiaréw
obiekt zostal na sztywno zamocowany do suportu tunelu. Przebadano szereg
réznych sposobéw zmiany kata nastawienia. Sposéb zmiany kata azymutalne-
go potozenia skrzydla pozostal niezmieniony. Szerszy opis tego eksperymentu
zostal opublikowany w pracy [1]. Ten dokument zawiera jedynie zestawienie
koncowych wynikéw, ktére stanowia punkt wyjscia do dalszej analizy.

Na podstawie bezposrednich wynikéw pomiaréw (pomiar sit aerodynamicz-
nych oraz momentu oporowego) mozliwe jest wyznaczenie zapotrzebowania na
moc entomoptera cechujacego sie parametrami przedstawionymi we wstepie
tego artykutu. Moc wyliczana jest przy pomocy zaleznosci

P, = 2P é(g—z)?’]% (2.1)
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przy zalozeniu, ze entomopter ma generowac sile noéna réwnowazaca jego cie-
zar (10g). Moc wyznaczona zostala na dwa sposoby. W pierwszym podejsciu
zalozono, ze sita nosna rowna jest geometrycznej sumie $rednich z catego okre-
su obu sktadowych wypadkowej sily aerodynamicznej. Odpowiada to sytuacji,
w ktorej orientacja plaszczyzny trzepotania jest stala. W drugim podejsciu
zalozona zostala sytuacja idealna. W kazdej chwili ruchu do unoszenia wyko-
rzystywana jest wypadkowa sita aerodynamiczna. W tej sytuacji plaszczyzna
ruchu (modul napedowy) zmienia swoja katowa orientacje w przestrzeni.

T } N(eY +S(f dr
L_

=9

2eces ’
ARSS\E:

Rys. 2. Réznice w sposobie wykorzystania sity aerodynamicznej

L

Zmajac zapotrzebowanie na moc oraz dane komponentéw, z ktorych urza-
dzenie zostanie zbudowane, mozliwe jest oszacowanie dlugotrwalosci lotu en-
tomoptera, korzystajac z prawa Joulea-Lenza. Diugotrwatoéé lotu wyznaczona
zostalta z zaleznosci

_UCny

P

Tabela 1 przedstawia wyniki obliczen. Kolumna I zostata sporzadzona dla

przypadku, w ktérym jako sita nosna wykorzystywana jest srednia wypadkowa

sita aerodynamiczna. Kolumna II reprezentuje wariant, gdy w kazdym momen-
cie jako sila nosna wykorzystywana jest wypadkowa sita aerodynamiczna.

t

(2.2)

Tabela 1. Dlugotrwalosé lotu dla kinematyki ruchu

I 1I
Pobér mocy P[W] |0,59 | 0,39
Napiecie U [V] 3,7 | 3,7
Pojemno$é akumulatora Cap [AL] | 0,1 | 0,1
Sprawnos¢ uktadu napedowego n [-] 0,7 | 0,7
Dlugotrwalosé t [min] | 26,1 | 39,8

W pierwszym przypadku idealnego wykorzystania sity aerodynamicznej
pobér mocy wyniostby 0,39 W. W klasycznym podejsciu mozliwe bytoby uzy-
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skanie wartosci o 50% wiekszej (0,59 W). Przy zalozeniu zasilania ukladu na-
pedowego przez pojedyncza cele LiPo o napieciu 3,7 W oraz pojemnosci 0,1 Ah
dtugotrwatosé lotu wyniostaby 26,1 min. Gérna granice dtugotrwatosci lotu dla
tego obiektu stanowi wartosé¢ blisko 40 min.

3. Model dynamiki lotu

Opisany powyzej eksperyment statyczny nie oddaje jednak do konca rze-
czywistosci. Podczas lotu obiekt bedzie wykonywal ruchy oscylacyjne zaréw-
no w zakresie katowej orientacji, jak i polozenia w przestrzeni. Zbudowany
zostal model numeryczny, ktéry przewiduje zachowanie sie obiektu podczas
lotu. Taka analiza dodatkowo pozwala wykluczyé¢ ewentualny brak mozliwosci
zapewnienia stateczno$ci podluznej entomoptera. Sprawdzona zostala efek-
tywno$¢ zaproponowanej metody sterowania. Oszacowane zostalo rzeczywiste
zapotrzebowanie na moc. Nalezy sie spodziewaé, ze w rzeczywistosci efektyw-
nos¢ uktadu napedowego bedzie nizsza od tej oszacowanej z zaniedbaniem
ruchu.

Tematyka modelowania dynamiki lotu entomoptera jest juz dobrze zna-
na. Dostepna jest duza ilo$¢ artykutéw podwiecona tej tematyce. Przyktadem
moga by¢ publikacje: [4]-[9]. Dotychczasowe podejscie wykorzystywalo ana-
lityczny quasi-stacjonarny model aerodynamiki entomoptera. Przedstawione
tu podejscie jest inne. Wykorzystany zostal model zbudowany na podstawie
danych testowych.

Model zostal zbudowany w oparciu o srodowisko obliczeniowe Matlab Si-
mulink. Model zaktada, ze entomopter traktowany bedzie jako bryla sztywna.
Schemat przedstawiony jest na ilustracji 3. Model ztozony jest z trzech zasad-
niczych blokéw: blok aerodynamiki entomoptera, bloku dynamiki ruchu oraz
ukladu stabilizacji. Jako blok dynamiki ruchu postuzyl blok 3DoF (aerospace
toolboz), ktory rozwiazuje réwnania ruchu wzgledem trzech stopni swobody
(translacja w plaszczyZnie oraz obrét wokoél jednej osi). Modul rozwiazuje
klasyczny dla mechaniki lotu uktad réwnan

d

= —qu — gcos©

iu: L —quw — gsin @ (3.1)
dt m

a,_M

at’ T T

Blok dynamiki ruchu otrzymuje wartosci sit generowanych przez entomop-
ter z bloku aerodynamicznego opartego na empirycznym modelu charaktery-
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uktad wspoétrzednych zwigzanych z
obiektem

uktad wspétrzednych -~
wwigzanych zziemia -~ .\  __-—7 Y%
e N __--""

zb,w

Ze

Rys. 3. Uktady wspoélrzednych modelu

styk aerodynamicznych. Podstawowym zatozeniem modelu empirycznego cha-
rakterystyk aerodynamicznych jest linearyzacja wzgledem parametréw modelu
wokol charakterystyk stacjonarnych (zmierzonych podczas bezruchu entomop-
tera). Przy takim zalozeniu zmiana wartosci dowolnej wielko$é (sita normalna,
styczna, moment pochylajacy oraz moc) moze by¢ odwzorowana plaszczyzna,
a warto$¢ wyznaczona na podstawie réwnania liniowego. Model uwzglednia
wpltyw predkosci postepowej, katowej oraz przyspieszenia katowego na gene-
rowane obcigzenia. Wyniki pomiaréw zostaly zlinearyzowane wokél punktu
pracy, ktorym w tym przypadku jest zawis. Dowolna rozwazana wielko$¢ be-
dzie wyznaczona na podstawie czterowymiarowej funkcji liniowej
Crlirwneiisi) = S (0 + 52 (05 + S ()0 + L))+ O ()
(3.2)
Wartosci wszystkich pochodnych stanowia funkcje katowego potozenia skrzy-
dta na $redniej ptaszczyznie ruchu. Uzmiennienie pochodnych wzgledem poto-
zenia skrzydla pozwala na odwzorowanie chwilowego przebiegu wartosci. Ich
wartosci wyznaczone zostaly w oparciu o dwa dodatkowe do$wiadczenia: po-
miary w ruchu postepowym [2] oraz testy dynamiczne. Szerszy opis empirycz-
nego modelu aerodynamiki entomoptera mozna odnalez¢é w publikacji [3].
Model wtasnosci aerodynamicznych entomoptera uzupelniony zostal
o uktad stabilizacji lotu, ktory jest konieczny do utrzymania zadanych parame-
tréw lotu. W modelu stabilizacji podlegaja kat pochylenia obiektu, predkosé
postepowa oraz predkos¢ wznoszenia. Dwa pierwsze parametry stabilizowane
sg przez pochylenie plaszczyzny trzepotania skrzydet. Wykorzystane zosta-
ty dwa regulatory PID. Regulator odpowiadajacy za minimalizacje uchybu
predkosci postepowej jako sygnal wejsciowy otrzymuje predkosé lotu w tym
kierunku. Do stabilizatora kata pochylenia trafia suma sygnatu wyjsciowego
z poprzedniego regulatora i warto$é predkosci pochylania obiektu. Stabilizacja
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predkosci wznoszenia odbywa sie poprzez zmiane czestotliwosci trzepotania.
Tu wykorzystany zostal regulator proporcjonalny.

uklad stabilizacji

L™ ]
_.E] R W
cochylernve plasxcneny -
Bl E‘—L
sl pochpena stz poctens I
Lo ]
>
>
wt_swro_16
[~ blok dynamiki ruchu
P
blok aerodynamiki / =
entomoptera

mass

Rys. 4. Model dynamiki ruchu

4. Analiza lotu entomoptera

Do programu przedstawionego powyzej wprowadzone zostaly dane odpo-
wiadajace rozwazanemu obiektowi. Program wymaga danych masowych obiek-
tu: masy catkowitej, momentu bezwladnosci wzgledem osi poprzecznej, masy
oraz potozenia srodka ciezkodci skrzydet.

Zgodnie z przewidywaniami obiekt podczas lotu wykonuje oscylacje zaréw-
no potozenia, jak i swojego pochylenia. Niezaleznie od monitorowanej wielkosci
symulacje przewiduja dwojakie oscylacje: szybkie oraz wolne. Te pierwsze spo-
wodowane sa ruchem roboczym skrzydel, zgodne sa z czestotliwosciag, trzepo-
tania. Drugie zwiazane sa z dzialaniem ukladu stabilizacji. Wszystkie przed-
stawione ponizej wyniki zarejestrowane zostaly dla obiektu w stanie ,pseu-
do ustalonym”, czyli wartodci parametréow polozenia obiektu oscyluja wokdl
zadanych. Przedstawiony jest tylko wycinek eksperymentu. Wykres 5 przed-
stawia zmiany predkosci obiektu w dwdch kierunkach zwiazanych z obiektem
(U zgodnie z osig podluzna, w z osia pionowa). W chwili czasowej ujetej na
wykresie obiekt stale posiada niezerows srednia predko$é¢ lotu w obu kierun-
kach, pomimo ze uktad regulacji ma za zadanie zminimalizowaé obie predkosci.
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Oscylacje szybkie dla predkoéci U maja caly czas zblizong amplitude, wyno-
szaca okolo 0,22m/s. Dla takiej predkosci i czestotliwosci zmian oscylacyjne
przemieszenia sg rzedu milimetréw. Falowanie predko$ci w jest ponad dwa ra-
zy mniejsze. Predkos$¢ podczas oscylacji odpowiada 0,03 posuwu wzglednego.
7 doswiadczen przeprowadzonych w ruchu postepowym wiadomo, ze predkosé
lotu odpowiadajaca tego rzedu warto$ci posuwu nie wplywa znaczaco na ge-
nerowane obciazenia aerodynamiczne.

098 +
07 +
05 +
03
01 T T

03

Uw [m/fs]

05 |
85 85,2 85,4 85,6 85,8 86
t[s]

Rys. 5. Predkos¢ ruchu entomoptera

Odpowiedz uktadu stabilizacji, czyli kat odchylenia plaszczyzny trzepota-
nia przedstawiony jest na rysunku rys. 6. Uktad odpowiada na kazde ,uderze-
nie” skrzydta, nadazajac za zmianami chwilowych wartosci parametréw lotu.
Zmianie ulega takze srednie odchylenie, tak aby minimalizowaé odchylenie po-
lozenia (predkosci) oraz kata pochylenia. Amplituda wahan szybkich wynosi
5,5°. Zakres katowy ruchu podczas calego eksperymentu wynidst ok. 30° (nie
jest to uwidocznione na rys. 6). Przebieg $redniej wartosci nie przedstawia cy-
klicznych zmian. Mniejsza jest amplituda oscylacji szybkich, wynosi 1°. Pelny
zakres ruchu wyniost okoto 12°. Jednak ksztalt catego przebiegu zupelnie réz-
ni sie. Wartos$¢ wyjsciowa uktadu stabilizacji, czyli kat pochylenia ptaszczyzny
trzepotania zalezy od kata pochylenia oraz predkosci U. Poniewaz jedna wiel-
koscia sterowane sa dwa parametry, sygnal wyjsciowy w ogdle ma odmienny
przebieg.

Z uwagi na fakt, ze osiagane chwilowe predkosci sa stosunkowo niewielkie,
zmiany w wartosciach pobieranej mocy oraz generowanych sit w stosunku do
pomiaréw statycznych sa niezauwazalne. Czestotliwos¢ trzepotania obiektu to
14 Hz, podczas gdy teoretyczna czestotliwosé, ktéra powinna wystarczyé do
wykonania zawisu (gdyby entomopter nie kotysatl si¢) to okolo 10 Hz. Oznacza
to, ze w rzeczywistosci podczas lotu swobodnego obiekt bedzie zuzywatl wiecej
energii, niz zostalo to przewidziane na podstawie testow statycznych.
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Rys. 6. Zmiana kata sterujacego
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Rys. 7. Zmiana kata pochylenia

Do opisanego programu wstawione zostaly bazy danych sporzadzone dla
innych sposobéw ruchu. Rozwazonych zostato pie¢ wariantéw zmiany kata
nastawienia. Amplituda wychylen skrzydia wzgledem tej osi byla taka sama
w obie strony. Parametry geometryczne i masowe modelu pozostaly bez zmian.
Nastawy uktadu regulacji réwniez nie zmienily sie. Doswiadczenie to ma na ce-
lu ogdlne sprawdzenie zachowania sie uktadu wykonujacego zréznicowany ruch
trzepoczacy, jakiego rzedu oscylacji wartosci parametrow nalezy sie spodziewad
oraz jaka moc jest realnie do osiagniecia przy zastosowaniu klasycznego ukta-
du stabilizacji. Zaktadajac, ze entomopter bedzie stabilizowany w taki sposéb,
wykluczona zostanie ewentualno$é¢ braku mozliwosci zapewnienia statecznosci.

Modyfikacja sposobu ruchu skrzydel pociaga za soba zmiane przebiegu ob-
ciazen aerodynamicznych (sity i momentu). W efekcie zmianie ulegaja wszyst-
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kie parametry lotu: przebieg kata pochylenia, chwilowe przemieszczenia. Inne
sa takze sygnaly sterujace: kat odchylenia ptaszczyzny trzepotania oraz czesto-
tliwod¢ trzepotania. Nie udato sie przeprowadzi¢ doswiadczenia dla wszystkich
(badanych w do$wiadczeniu statycznym) sposobéw ruchu. W jednym przy-
padku (amplituda kata nastawienia 45°) uklad stabilizacji nie byl w stanie
zapewni¢ trwalej rownowagi podtuznej obiektowi. Obiekt w pewnym momen-
cie zaczynal obraca¢ sie wokol wlasnej osi poprzecznej, a reszta parametrow
rozbiegala sie. Z punktu widzenia energetycznego, a wiec osiagdéw, najistot-
niejsza wielkoscig jest moc niezbedna do lotu. Na rysunku 8 przedstawione
jest zestawienie Srednich mocy potrzebnych do lotu w trakcie préby (100s).
Dwie krzywe ponizej przedstawiaja te same wielkoéci wyznaczone w tedcie
statycznym. Nizsza (mniejsze zapotrzebowanie na moc) odzwierciedla przypa-
dek, gdy wypadkowy wektor sily aerodynamicznej zawsze jest skierowany ku
goérze (jest sila noéna). Jest to w istocie dolna granica zapotrzebowania dla
danej trajektorii ruchu skrzydta. Druga krzywa reprezentuje przypadek, gdy
sredni wypadkowy wektor sily nosnej skierowany jest ku gérze (plaszczyzna
trzepotania jest nieruchoma).
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Rys. 8. Pobdr mocy w funkcji amplitudy zmiany kata nastawienia skrzydta

W kazdym przypadku pobér mocy byt wiekszy od obu krzywych poréw-
nawczych. Minimalny poboér uzyskany zostat dla kinematyki o amplitudzie ru-
chu (zmiany kata nastawienia) réwnej 150° (0,84 W). Maksymalny natomiast
przy amplitudzie 90° (1,24). Wyniki nie przedstawiaja tendencji monotonicz-
nej. Zbadany zakres zawiera dwa ekstrema lokalne. Rozrzut wartosci wynosi
okolo 20%. Wyniki pokazuja, ze uklad stabilizacji oparty na prostym regula-
torze PID ze sprzezeniem zwrotnym nie jest rozwiazaniem pozwalajacym na
najefektywniejsze wykorzystanie energii. Najlepszy wynik w tescie dynamicz-
nym jest o 50% wiekszy od odpowiedniego minimalnego zapotrzebowania na
moc. Najgorszy jest dwukrotnie wigkszy. Takie regulatory pracuja na zasadzie
minimalizacji uchybu. Trzepoczacy uklad napedowy dla najefektywniejszego
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wykorzystania mocy musi wykonywac¢ ruchy oscylacyjne. Szczegdlnie taki spo-
sob stabilizacji musi zmienia¢ kat pochylenia.

5. Whnioski

Symulacja lotu swobodnego wykazata dostateczna skutecznosé zapropo-
nowanego sposobu sterowania. W symulacji udato sie wykonaé stabilny lot
w zawisie. Uzyskana efektywnos¢ uktadu napedowego byta niestety znacza-
co nizsza od tej przewidywanej w dodwiadczeniu statycznym. Obiekt poru-
szal skrzydlami szybciej niz zatozono. Dowodzi to wysokiej wagi problemu
sterowania optymalnego. W przedstawionym eksperymencie zaproponowany
zostal uktad regulacji oparty na klasycznym regulatorach typu PID o nasta-
wach dobranych metoda ekspercka. W kolejnym kroku nalezy zaprojektowacé
dedykowany uktad regulacji, ktory bedzie zoptymalizowany do tego zadania.
Caly czas obecne sg drgania, ktére moga by¢ problemem dla umieszczonych
na poktadzie urzadzen elektronicznych, takich jak akcelerometry lub kame-
ra. Mozna rozwazy¢ zwiekszenie czestotliwosci trzepotania, co wiazatoby sie
ze zmniejszeniem skrzydel. Jednoczesnie zmniejszona zostataby powierzchnia,
zakreglana przez skrzydla, co poskutkuje zmniejszeniem efektywnosci (zgodnie
z teoria strumieniowa,).

Analiza dynamiki ruchu wykazata dwojakie zmiany kata pochylenia ptasz-
czyzny trzepotania: wolne oraz szybkie. Pierwsze maja charakter stabilizujacy.
Szybkie natomiast niweluja drgania wywotane niezréwnowazonymi chwilowy-
mi momentami pochylajacymi generowanymi przez skrzydta. Ich czestotliwo$é
rowna jest czestodci ruchu skrzydetl. Takiego sposobu zmiany potozenia nie jest
w stanie zrealizowa¢ zaden klasyczny aktuator. Czestotliwosé zmian jest zbyt
duza. Mozliwe byloby to przy uzyciu sitownika piezoelektrycznego. Ten jed-
nak wykonuje tylko mate ruchy, wymagalby wiec znacznego przetozenia. Do
realizacji tego celu mozna jednak uzyé¢ odrebnego ukltadu mechanicznego, kté-
ry realizowalby tylko drgania oraz osobnego do sterowania, ktory realizowalby
sygnal wolniejszy, lecz o wyzszej amplitudzie. Ten drugi moze by¢ juz zreali-
zowany przy pomocy klasycznego silnika elektrycznego.

Bibliografia

1. SiBiLskI K., CZEKALOWSKI P., 2013, Wplyw sposobu zmiany kata nastawie-

nia skrzydta na obciazenia aerodynamiczne, Modelowanie InZynierskie, 17, 48,
19-27



EFEKTYWNOSC ENTOMOPTERA PODCZAS LOTU W ZAWISIE 301

2. SiBILSKI K., CzZEKALOWSKI P.; 2012, Wplyw predkosci lotu entomoptera na
generowane obciazenia aerodynamiczne, Modelowanie Inzynierskie, 45, 14

3. SiBILSKI K., CZEKALOWSKI P., Empiric model of an entomopter aerodyna-
mics, AIAA Online Proceedings

4. MWONGERA V., LOWENBERG M., 2012, Bifurcation analysis of a flapping wing
MAYV in longitudinal flight, AIAA Online Proceedings, 4407

5. LEwirowicz J., KowaLczyk G., SiBILSKI K., ZUREK J., 2008, Modeling
and simulation of flapping wings micro-aerial-vehicles flight dynamics, ICAS

6. LAasek M., SiBiLskI K., 2003, Analysis of flight dynamics and control of an
entomopter, AIAA Online Proceedings 5707

7. Lasek M., SiBILSKI K., 2002, Modeling and simulation of flapping wing control
for a micromechanical flying insect (entomopter), AIAA Online Proceedings,
4973

8. LoH K., Cook M., THOMASSON P., 2003, An investigation into the longi-
tudinal dynamics and control of a flapping wing micro air vehicle at hovering
flight, The Aeronautical Journal, 743-753

Flight performance of entomopter during hover

Abstract

One of airplanes that operates in low Reynolds conditions is the entomopter. This
kind of object generates lift force in a similar way as an insect. From technical point
of view, the most important is effectiveness of the object. The present work is an
estimation of energy use of entomopter during hovering flight. For analysis purposes,
results of water tunnel tests are used. During the experiment forces and moments
are measured. The results are scaled to be appropriate for the designed entomopter.
Experiments in the water tunnel do not reproduce fully flight conditions. To take into
account the influence of flight conditions, flight simulations are performed.
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Na etapie projektowania nowego samolotu AT-6 zostaly zastosowa-
ne metody numeryczne mechaniki ptynéw (CFD) w celu wyznaczenia
podstawowych charakterystyk aerodynamicznych rozwijanej konstrukcji.
Pierwsze analizy wykazaly wystepujace oderwanie przeplywu na gon-
doli silnika, niekorzystny wplyw interferencji sladu aerodynamicznego
oraz wiréw krawedziowych przedniego plata z gondola silnikowa, ptatem
gléwnym oraz usterzeniem samolotu. Dzigki temu wprowadzono mody-
fikacje geometrii gondoli i plata na wczesnym etapie projektu majace na
celu poprawe charakterystyk aerodynamicznych i zniwelowanie nieko-
rzystnego wpltywu ww. interferencji. Praca prezentuje poréwnanie opty-
wu i charakterystyk przed i po modyfikacjach.

1. Wstep

Konfiguracja aerodynamiczna samolotu AT-6 zostala zaprojektowana
i zoptymalizowana przy uzyciu metod panelowych z dwuwymiarowym rozwia-
zaniem warstwy przysciennej. Ta metoda zostal opracowany projekt wstepny
ksztaltu gondoli silnika. Ze wzgledu na skomplikowany uktad aerodynamiczny
ztozony z trzech powierzchni nosnych, spodziewane interferencje, oddziatywa-
nie §ladu aerodynamicznego ptata przedniego z gondola i skrzydlem gléwnym
w czasie lotu na wiekszych katach natarcia, a takze rzeczywiste trojwymia-
rowe zjawiska w warstwie przysSciennej, do weryfikacji zdecydowano sie uzyé
bardziej rozbudowanych metod numerycznej mechaniki ptynéw, ktoére z kolei
daly wytyczne nastepnych udoskonalen.

2. Zakres pracy

Poczatkowy zakres pracy obejmowac¢ mial porownanie kilku podstawowych
konfiguracji samolotu: przelotows, startowa i do ladowania, z réznymi wychyle-
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niami klap i przy odpowiadajacych im predkosciach lotu. W toku prac projek-
towych, na skutek stwierdzonego niekorzystnego wptywu gondoli silnikowej na
charakterystyki aerodynamiczne, zakres pracy ulegt zmianie na nastepujacy:
e wyznaczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych dla kon-
figuracji gtadkiej (bez wychylonych klap i powierzchni sterowych) i bez
gondoli,
e wyznaczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych dla kon-
figuracji gtadkiej z gondola silnikowa,
e wyznaczenie i poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych dla konfi-
guracji gtadkiej po ewentualnej modyfikacji gondoli czy tez innych czesci
samolotu.

3. Przyjete zalozenia i dane ogdlne

Do przygotowania modelu i opracowania charakterystyk aerodynamicz-
nych przyjeto zalozenia:

e masa samolotu 1280 kg,

e powierzchnia odniesienia 12,43 m?,

e Srednia cieciwa aerodynamiczna (SCA) 1,153 m,

e typowe polozenie $rodka ciezkosci -14% SCA,

e skrajne tylne polozenie $rodka ciezkosci 13,3% SCA,

e konfiguracja gltadka.

Modelowano samolot bez $migiel, w locie symetrycznym. Liczba Reynoldsa
odpowiadata w przyblizeniu warunkom réwnowagi dla danego kata natarcia.
Dodatkowe zalozenia modelu:

e przeplyw turbulentny, ustalony, izotermiczny. Zastosowano zmodyfiko-

wany model turbulencji SST,

e model gazu idealnego, Scisliwego,

e uwzgledniono symetrie modelu.

Przygotowane zostaly siatki niestrukturalne typu tetra z 17 warstwami ele-
mentéw pryzmatycznych przy sciankach celem lepszego zamodelowania war-
stwy przysciennej. Wysokos¢ pierwszej warstwy pryzmy wynosita od 0,01 mm
do 0,06 mm, wspdélczynnik przyrostu 1,3. W zaleznosci od liczby Reynoldsa
warto$¢ wspotczynnika Y+ dla tak przygotowanej siatki miescita sie w zakre-
sie 0,006-50. Wszystkie siatki zostaly opracowane wedlug tej samej metodyki,
aby zapewni¢ maksymalng poréwnywalnos¢ wynikéw.
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e

Rys. 1. Geometria i siatka modelu wyjsciowego bez gondoli

Rys. 3. Siatka obliczeniowa — skrzydlo
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4. Wyniki
4.1. Konfiguracja gtadka bez gondoli

Wyznaczenie charakterystyk modelu bez gondoli pozwolito okresli¢ poziom
odniesienia do dalszych analiz i oceni¢ ogdlng poprawnos¢ uktadu aerodyna-
micznego. Analiza zostala przeprowadzona dla wybranych katow natarcia.

Dane charakterystyczne:

e minimalny wspotczynnik oporu C' Dy, = 0,0274 dla kata natarcia 0°,

e maksymalny wspotczynnik sity nosnej CLmax= 2,20 dla kata natar-
cia 21°,

e maksymalna doskonalosé¢: 15,7 dla kata natarcia okoto 6°.

Krzywa charakterystyki sity nosnej wskazuje, ze przeciagniecie odbywa sie
w sposéb tagodny. Oderwanie rozpoczyna sie dla kata natarcia okolo 14°; po-
jawia sie na przednim ptacie oraz poczatkowo w przykadlubowej, a pdzniej
srodkowej czesci skrzydla. Wraz ze wzrostem kata natarcia oderwanie prze-
plywu zwieksza sie, jednak nawet dla maksymalnych katéw natarcia przeptyw
w okolicach lotek pozostaje niezaburzony, zapewniajac ich poprawne dziatanie
(rys. 4). Przebieg wspoétczynnika momentu pochylajacego CM (rys. 14)!, za-
rowno dla typowego jak i tylnego polozenia srodka ciezkosci, wskazuje, ze mo-
del jest stateczny statycznie. Niewielkie zakrzywienie charakterystyki pojawia
sie powyzej okoto 10°, a takze po przekroczeniu krytycznego kata natarcia. Za-
krzywienie charakterystyki wspélczynnika momentu podtuznego powyzej kata
natarcia 10° wynika z tego, iz dla tej wartosci nastepuje przejscie sladu ae-
rodynamicznego schodzacego z przedniego plata przez skrzydto gléwne. Dla
mniejszego kata natarcia $lad aerodynamiczny przechodzi ponizej skrzydla,
dla wigkszych powyzej (rys. 5). Uzyskane charakterystyki sa poprawne.

4.2. Konfiguracja gladka z Gondolg II

Przed podjeciem obecnych obliczen uklad z pierwszg gondola byl analizo-
wany za pomocg metod panelowych. Wynikalto z nich, ze gondola ma bardzo
duzy negatywny wplyw na charakterystyki. Geometria gondoli zostata zmo-
dyfikowana i na potrzeby niniejszej pracy nazwana Gondolg II.

Dane charakterystyczne:

e minimalny wspotczynnik oporu C'D,,;,, = 0,0298 dla kata natarcia 0°,

!Odwolanie jest do zbiorczych charakterystyk aerodynamicznych. Dla zwickszenia
czytelnosci zostaly zebrane i umieszczone na koncu pracy.
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Rys. 4. Kat natarcia 21°, C'L;,4,. Sktadowa wspodtczynnika oporu pochodzaca od sit
lepkosci rzutowana na kierunek osi podtuznej, wartoéé¢ ujemna oznacza oderwanie.
Nie ma oderwania w obszarze lotek

Rys. 5. Kat natarcia 10°, przejscie $ladu z przedniego plata przez plat gtowny

e maksymalny wspoétczynnik sity noénej C'L,,., = 1,753 dla kata natar-
cia 22°,

e maksymalna doskonalosé: 14,9 dla kata natarcia okoto 6°.

7 analizy wynika, ze minimalny opér wzrést o 8,7% w stosunku do modelu
bez gondoli, maksymalna sila no$na spadia o 20%. Widoczny jest bardzo duzy
spadek doskonalo$ci powyzej kata natarcia wynoszacego 10°, o prawie 34%.
Charakterystyka sily nosnej jest mocno nieliniowa (rys. 12; rys. 12-15 w Do-
datku na koncu pracy) i po przekroczeniu kata natarcia 10° nastepuje dra-
styczne zwiekszenie oporu. Réwniez charakterystyka momentu pochylajacego
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(rys. 14) powyzej tego kata natarcia jest nieliniowa na skutek duzego ode-
rwania. Wyznaczony wspotczynnik momentu pochylajacego w tym zakresie
moze by¢ obarczony duzym bledem, jako Ze obliczenia prowadzone byty dla
przeplywu ustalonego, a tak duze oderwanie jest zjawiskiem nieustalonym.

Nawet dla niewielkich katéw natarcia widoczne sg bardzo duze podcisnie-
nia na przedniej czeéci gondoli w rejonie polaczenia ze skrzydlem, po obu
stronach. Oderwanie w rejonie polaczenia gondoli ze skrzydlem zaczyna by¢
widoczne juz dla kata natarcia okolo 6°, stopniowo rozszerzajac sie na ze-
wnetrzna i wewnetrzng czesé skrzydta. Poczatkowo oderwanie jest silniejsze
po stronie wewnetrznej (do okolo 12°), pézniej po zewnetrznej, az obejmie
obie strony gondoli i znaczne obszary skrzydta od krawedzi natarcia. Lotki
pozostaja w strefie bez oderwania (rys. 6 i rys. 7).

Rys. 6. Gondola II, kat natarcia 12°. Widoczne oderwanie po wewnetrznej stronie
gondoli
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Rys. 7. Gondola II, kat natarcia 16°. Widoczne oderwanie po zewnetrznej stronie
gondoli
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Powyzsza sytuacja wymusita kolejna zmiane geometrii i potozenia gondoli,
oznaczona na potrzeby tej analizy jako Gondola III.

4.3. Konfiguracja gtadka z Gondolg III

Po przeanalizowaniu wynikéw zmianie uleglto polozenie skrzydta, zosta-
to przesuniete ku gérze. Zmieniony zostal réowniez ksztalt gondoli, tak aby
zmniejszy¢ niekorzystny rozklad cisnien w jej otoczeniu i bardzo duze podci-
$nienia w rejonie polaczenia ze skrzydlem.

Dane charakterystyczne:

e minimalny wspotczynnik oporu C' D,y = 0,0277 dla kata natarcia 0°,

e maksymalny wspotczynnik sity nosnej CLq, = 1,980 dla kata natar-
cia 18°,
e maksymalna doskonalos$é: 15,3 dla kata natarcia okoto 6°.

7Z analiz wynika, ze wzrost oporu wynosi okoto 1,1%, spadek maksymalnej
sily nosnej okoto 10% i spadek maksymalnej doskonato$ci o 2,5% w stosunku
do konfiguracji bez gondoli.

Przebieg wspolczynnika sity noénej jest poprawny i wzrost oporu niewielki
(rys. 121 13). Przebieg wspélczynnika momentu pochylajacego jest praktycznie
liniowy do okoto 14°, p6zniej ulega lekkiemu wyplaszczeniu (pochodna bliska
zeru), wskazujac na neutralna statecznos$é. Niestety, po przekroczeniu krytycz-
nego kata natarcia pochodna momentu pochylajacego zmienia dosé¢ gwaltownie
znak na dodatni — samolot staje sie niestateczny podluznie (rys. 14).

Niewielkie oderwanie w okolicach gondoli widoczne jest dopiero po przekro-
czeniu kata natarcia 14°, w tylnej czesci polaczenia skrzydta z gondola, syme-
trycznie po obu stronach (rys. 8). Wraz ze zblizaniem sie¢ do kata krytycznego
zwieksza sie oderwanie po zewnetrznej stronie gondoli, po przeciagnieciu prze-
chodzac réwniez na jej gérna strone (rys. 9). Oderwanie na przednim placie
rozpoczyna sie od okoto 14°, przebiega lagodnie i zajmuje maksymalnie rejon
klapy. Optyw lotek jest poprawny, bez oderwan w calym badanym zakresie
katow natarcia. W rejonie polaczenia skrzydto-kadtub réwniez nie zaobser-
wowano zadnych zaburzen. W calym badanym zakresie oplyw kadluba jest
poprawny bez widocznych oderwan.

Przyczyna niestatecznosci podtuznej na duzych katach natarcia jest silne
oddziatywanie wiréw krawedziowych i sladu aerodynamicznego schodzacych
z przedniego plata z usterzeniem poziomym oraz charakterystyka ptata przed-
niego. Wiry, przebiegajac tuz pod usterzeniem przy kacie natarcia od oko-
to 18°, generuja nizsze ci$nienie na spodniej powierzchni usterzenia, zwigksza-
jac moment zadzierajacy nos samolotu. Widoczne jest to doskonale na rys. 10.
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Rys. 8. Gondola III, kat natarcia 16°. Widoczne bardzo male oderwanie po obu
stronach gondoli przy krawedzi sptywu skrzydia
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Rys. 9. Gondola III, kat natarcia 20°. Widoczne przejscie $ladu i wiréw przez
usterzenie poziome i oderwanie na goérnej i zewnetrznej czeéci gondoli. Poczatek
oderwania na przednim ptacie przy krawedzi sptywu

Rys. 10. Model z Gondolg III, kat natarcia 18°, C'L,,4,. Oddzialywanie wirow
krawedziowych z usterzeniem poziomym
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Po6zniej usterzenie dostaje sie w rejon sladu aerodynamicznego. Dodatkowo
plat przedni ulega przeciagnieciu troche poézniej niz ptat gléwny, co réwniez
zwieksza niekorzystny wypadkowy moment sit.

4.4. Konfiguracja IV

Niestety problemy ze statecznoscig podtuzna wymusity kolejng zmiane geo-
metrii. Modyfikacja przyniosta zmiane profilu ptata przedniego w taki sposéb,
aby oderwanie pojawiato sie na nim dos¢ gwaltownie tuz przed przeciagnieciem
plata gléwnego. Zmianie uleglo réwniez samo polozenie skrzydta, a takze po-
prawiono kolejny raz ksztaltt gondoli, zapewniajac lepszy rozktad cisnien w jej
otoczeniu.

Dane charakterystyczne:

e minimalny wspoétczynnik oporu C'D,,;,, = 0,0277 dla kata natarcia 0°,

e maksymalny wspotczynnik sity nosnej CLq, = 2,104 dla kata natar-
cia 20°,

e maksymalna doskonalos$é: 15,3 dla kata natarcia okoto 6°.

Poréwnujac ostatnie wyniki do konfiguracji podstawowej, zauwazymy nie-
wielki wzrost oporu minimalnego o 1%, spadek maksymalnej sity nosnej o 4%,
a takze zmniejszenie maksymalnej doskonatosci o 2,5%. Sa to wyniki zado-
walajace. Po wprowadzonych zmianach charakterystyki podtuzne ulegly po-
prawie. Az do 1° charakterystyka momentu pochylajacego jest prawie liniowa,
pochodna momentu ujemna (rys. 14). Natomiast po przekroczeniu tego kata
pochodna momentu pochylajacego zmniejsza swoja wartosé (zwieksza sie mo-
ment ,na nos” samolotu). Nastepuje wowczas bardzo szybko oderwanie prak-
tycznie na calej powierzchni ptata przedniego i utrata wytwarzanej na nim
sity nosnej. Réwniez wiry krawedziowe ulegaja szybszemu rozproszeniu. Na
placie gléwnym oderwanie rozwija sie od krawedzi sptywu przy gondoli. Jest
ono zdecydowanie mniejsze niz w poprzednich konfiguracjach. Oplyw lotek
pozostaje niezaburzony w calym badanym zakresie. Rowniez nie stwierdzono
zadnych oderwan optywu na kadlubie czy tez usterzeniu.

5. Podsumowanie

Przeprowadzone badania i analizy w bardzo krétkim czasie pozwolity zop-
tymalizowaé pod katem aerodynamicznym skomplikowany uktad samolotu
AT-6. Sprzezenie ze soba réznych metod numerycznych mechaniki ptynéw,
metody objetosci skonczonych z metodami panelowymi i uzycie ich w cyklu
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Rys. 11. Model z Gondola IV, kat natarcia 18°. Widoczne pelne oderwanie na
przednim ptacie

projektowania jest bardzo efektywnym narzedziem umozliwiajacym optymal-
ne projektowanie oraz weryfikacje. Dzieki zastosowanym technikom mozliwe
bylo zaobserwowanie i przeanalizowanie interferencji aerodynamicznych i zja-
wisk na duzych katach natarcia, wprowadzanie szybkich zmian w konstrukcji
na etapie projektu i poréwnanie poszczegdlnych wersji. Ostatecznie przyjeto
konfiguracje, ktora pomimo obecnosci gondol silnikowych cechuje sie oporem
w warunkach przelotowych zaledwie o okoto 2,5% wickszym niz uktad wyj-
Sciowy bez gondoli, zapewnia réwniez bezpieczne charakterystyki podtuzne
w calym zakresie uzytkowym samolotu.

Wyznaczone charakterystyki nie byly jeszcze weryfikowane badaniami
w locie, samolot jest na etapie projektu. Obliczenia przeprowadzone zostaly
dla obiektu o rozmiarach rzeczywistych, dla liczb Reynoldsa odpowiadajacych
w przyblizeniu warunkom réwnowagi samolotu dla danego kata natarcia. Ba-
dania modelu w matej skali niestety nie moga stuzy¢ w tym przypadku jako
weryfikacja, sprawdzenie ze wzgledu na zupelnie inne charakterystyki aerody-
namiczne dla matych liczb Reynoldsa.

Praca zrealizowana w ramach Programu Operacyjnego Innowacyjna Gospodarka,
lata 2007-2014, dzialanie 1.4. Projekt ,Opracowanie zalozen i stworzenie prototypu
hybrydowego samolotu TSA nowej generacji”.
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CFD analysis of AT-6 aircraft

Abstract

During the design phase of the new AT-6 aircraft, computational numerical me-
thods for fluid dynamics (CFD) have been applied to determine the basic aerodynamic
characteristics. The analyzes have allowed one to find flow separation at the nacelle
and capture the negative impact of the canard wake and tip vortex interference with
the engine nacelle, main wing and tail in an early stage of the project. As a result, the
nacelle and wing geometry have been modified to improve the aerodynamic charac-
teristics and minimize the negative effect of the aerodynamic interference. The paper
presents a comparison of the flow and characteristics before and after modifications.

Dodatek — Charakterystyki podluzne samolotu AT-6
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W pracy przedstawiono koncepcje, zalozenia oraz podstawy projektu
aerodynamicznego lekkiego samolotu dyspozycyjnego napedzanego poje-
dynczym silnikiem dwuprzeplywowym. Samolot stanowi prébe realizacji
nowej klasy odrzutowych samolotéw dyspozycyjnych, o masie zblizonej
do lekkich, czteromiejscowych, samolotéw tlokowych, jednak o zdecydo-
wanie wyzszych osiagach. Aerodynamika samolotu bazuje na generalnej
koncepcji aerodynamiki szybowcowej i opracowana zostala w oparciu
o narzedzia opracowane do projektowania aerodynamicznego szybow-
coOw wyczynowych, uwzgledniajac wymagania wynikajace z relatywnie
duzych predkosci lotu.

1. Wprowadzenie

Poczawszy od konca lat 1970. XX w. nastapito zalamanie przemystu samo-
lotéw lekkich. W USA produkcja samolotow lekkich spadta z ok. 18000 w ro-
ku 1978 do ponizej 1000 w 1993. Przemyst samolotéw lekkich doznal zapadci,
a niektére firmy wrecz upadly. W 1994 roku wystartowal w USA program
AGATE (Advanced General Aviation Transportation Ezrperiment), w ktorym
uczestniczyly: NASA, FAA (amerykanski nadzor lotniczy), firmy przemysto-
we oraz uczelnie wyzsze. Celem programu byla rewitalizacja lotnictwa lek-
kiego i stworzenie systemu transportowego malego lotnictwa (SATS: Small
Aviation Transpotration System), ktére stanowiloby alternatywe dla transpor-
tu samochodowego i uzupelnienie ,duzego” transportu lotniczego. Program
objal opracowanie nowych napedéw lotniczych dla lotnictwa lekkiego (ekono-
micznych silnikéw odrzutowych o malym ciagu i unifikacja paliwa lotnicze-
go), opracowanie nowych standardéw zintegrowanej awioniki dla samolotéw
lekkich (glass-cockpit z systemem projekcji wskazan na szybe), lepszego i la-
twiejszego w uzyciu systemu nawigacji lotniczej, opracowanie nowych tech-
nologii produkcji samolotéw lekkich z wykorzystaniem kompozytéw, zmiane
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regulacji prawnych i ograniczenie koniecznych wymagan odnosnie wyszkolenia
pilota, a w konsekwencji opracowanie nowych konstrukcji lotniczych wyko-
rzystujacych te rozwiazania. Niestety, jak mozna oceniaé, nowe konstrukcje
lotnicze bazujace na tej idei (tzw. VLJ — Very Light Jets, bardzo lekkie samo-
loty odrzutowe) nie w pelni spelnilty oczekiwania pomystodawcéw tych progra-
moéw. Najstynniejszym produktem zwiazanym z tg idea byl samolot odrzutowy
Eclipse, jednak nie przyniést on oczekiwanych rezultatow, a firma ostatecznie
upadta.

Samolot LAR-1 Flaris stanowi inny pomyst samolotu klasy VLJ, ktory
wydaje sie znacznie blizszy pierwotnej idei nowego typu lotnictwa lekkiego.
Samolot przewidziany jest jako samolot 4- lub 5-miejscowy, w klasie masowej
typowej dla lekkich samolotéw tlokowych. Jednak w odréznieniu od prostych
samolotéw tlokowych jego osiagi beda zblizone do typowych osiagéw samolo-
tow odrzutowych. Osiagniecie takich celow jest mozliwe jedynie przy wykorzy-
staniu nowoczesnych koncepcji konstrukcyjnych, materialéw konstrukcyjnych
(kompozyty weglowe) oraz technologii produkcji, ale réwniez poprzez zasto-
sowanie zaawansowanych koncepcji aerodynamicznych i nowoczesnych metod
projektowania aerodynamicznego.

2. Zalozenia

Jak juz wspomniano, podstawowym zatozeniem projektu samolotu byto za-
stosowanie pojedynczego silnika dwuprzeptywowego o ciagu rzedu 500-600 dN
umieszczonego poza kadtubem, zastosowanie kabiny pasazerskiej typu samo-
chodowego oraz ograniczenie masy samolotu do wartosci typowych dla jedno-
silnikowych samolotéw ttokowych. Przyjeto, ze masa wlasna samolotu powinna
by¢ rzedu 700 kg, a masa catkowita ok. 1400 kg. W celu ograniczenia tych mas
oraz zapewnienia dobrych osiagéw samolotu konieczna byta tez minimalizacja
wymiaréw samolotu. Konieczne bylo uzyskanie predkosci minimalnej samolotu
ponizej 116 km/h z uwagi na wymagania przepiséw budowy samolotéw. Prze-
widywana maksymalna predkosé przelotowa samolotu powinna wynosi¢ powy-
zej 600km/h na wysokosci 8600 m. Zalozono, ze zastosowane beda mozliwie
najkorzystniejsze rozwiazania aerodynamiczne, maksymalizujace osiagi i eko-
nomike samolotu, bazujace na aerodynamice szybowcowej, a projekt wykonany
bedzie w oparciu o do$wiadczenia i wczesniej opracowana metodyke projekto-
wania aerodynamicznego szybowcéw [1]-[3]. Jednym z elementéw tej koncepcji
jest ,kijankowy” kadlub, minimalizujacy powierzchnie omywana (rys. 1) oraz
minimalizacja niekorzystnych efektéw interferencji aerodynamicznej.
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Rys. 1. Koncepcja kadtuba samolotu

Przewidywano, ze typowy pulap przelotowy wyniesie ok. 8600 m, jednak
docelowo mozliwe bedzie dostosowanie samolotu do lotéw na wysokosciach
rzedu 11-12 tys. m. Przewidywany zasieg samolotu powinien wynie$¢ powyzej
1500 km przy pelnym zatadowaniu oraz powyzej 2500 km przy dwéch osobach
plus bagaz.

3. Projekt aerodynamiczny

Przyjeto, ze skrzydto samolotu bedzie miato obrys typowy dla wspotcze-
snych szybowcoéw wyczynowych, czyli zblizony do eliptycznego z prosta kra-
wedzia splywu. Daje to szereg korzysci, zaréwno jezeli chodzi o osiagi, jak
i poprawno$¢ przeciagniecia oraz skutecznosé sterowania. Profile skrzydta be-
da optymalizowane w poszczegdlnych przekrojach skrzydta w celu ich opty-
malnego dostosowania do lokalnych warunkéw przeptywu (lokalnej wartosci
wspoélczynnika sity no$nej oraz liczby Reynoldsa i Macha). Przewidywano za-
stosowanie profili skrzydta typu ,roof-top” dostosowanych do duzych predko-
$ci przydzwiekowych (liczba Macha przewidywana w projekcie aerodynamicz-
nym profili okre$lona byla na powyzej 0,72, czyli ok. 800 km/h na wysokosci
8600 m), zapewniajac jednocze$nie mozliwie duza grubosé (rzedu 14%), duza
no$noé¢ maksymalna, tagodne przeciagniecie, wysokie krytyczne katy natarcia
oraz mala wrazliwo$é na brud (rozbite owady) oraz deszcz. W odréznieniu od
rozwiazan szybowcowych nie przewidywano pelnego wykorzystania mozliwosci
laminaryzacji przeplywu w celu zmniejszenia oporu — wynika to z duzych pro-
bleméw z zapewnieniem wymaganej gtadkosci (czystosci) pokrycia w trakcie
codziennej eksploatacji samolotéw tej klasy. Przyjeto, ze zastosowana bedzie
mechanizacja skrzydta w postaci klap krokodylowych, ktore zapewniajg sto-
sunkowo duze przyrosty Czpmqz, przy relatywnie prostej konstrukcji i niskiej
masie. Jednoczesnie zapewniaja duzy przyrost oporu w warunkach podejscia
do ladowania, co znakomicie zmniejsza calkowita droge ladowania (zwiecksza
kat podejscia do ladowania) i poprawia mozliwosci planowania na podejéciu
do ladowania. Na podstawie wstepnych analiz i wstepnego projektowania ba-
zowego profilu skrzydta przyjeto, ze mozliwe bedzie uzyskanie wartosci C'zpq0
samolotu ok. 2,2, co przy masie catkowitej 1400 kg wymaga powierzchni nosnej
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9,8m? w celu zapewnienia predkoéci ladowania ponizej 116 km/h. Rozpietosé
skrzydta okreslono na 8,65 m.

Obrys skrzydla w warunkach izolowanych (bez oddzialywania kadluba)
okreslony byl w oparciu o wczesniej opracowana metode bazujaca na twier-
dzeniu Munka [2], [3]. Przyjeto, ze nieptaski uktad skrzydta (zastosowanie win-
gletéw) powinien pozwolié¢ na ok. 9% redukcje oporu indukowanego w stosun-
ku do skrzydta ptaskiego. Wymagany optymalny rozktad obciazenia wzdtuz
rozpietosci okredlony byl wstepnie w oparciu o twierdzenie Munka. Wyma-
gany rozktad cieciw wzdtuz rozpietosci mozna wyznaczy¢ jako iloraz warto-
$ci wymaganego lokalnego obcigzenia przez wymagany w danym przekroju
wspoOtczynnik sity noénej. Ten ostatni powinien uwzglednia¢ wymagania od-
nosnie wtasciwego rozwoju oderwania na skrzydle przy duzych katach natarcia
(wigksze wartosci przy kadlubie, zapewniajac pewna rezerwe na koncéwkach,
zaréwno zabezpieczajaca przed tendencjg do ,zwalania sie na skrzydito”, jak
i zapewniajac niezbedny margines do sterowania poprzecznego). Wyjsciowy
obrys izolowanego skrzydla uzyskanego w ten sposob przedstawia rys. 2.

Rys. 2. Wstepny ksztalt skrzydla

Okreslono wyjsciowe warunki, dla ktérych projektowany byl bazowy (pod-
stawowy) profil skrzydta samolotu:
— dla pulapu Om (start i ladowanie)

o 4,12 - 106
Oz vCz

— dla putapu 8600 m (przelot)

3,09 - 106 0,245
il M )

R
¢ vCz
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Projekt profilu skrzydta wykonany byl w oparciu o zmodyfikowany pro-
gram XFOIL [4], a wiec z wykorzystaniem poprawki Karmana-Tsiena w celu
uwzglednienia efektéw Scisliwosci.

Z uwagi na przyjeta podkrytyczna koncepcje aerodynamiczna oraz rezer-
we przewidywanego punktu projektowego (liczba Macha 0,72, ~ 800 km/h)
do rzeczywistych osiagéw samolotu (predko$é maksymalna ~ 700 km/h) nie-
korzystne efekty Scisliwoéci w zadnych warunkach nie powinny sie ujawniac.

b) _ ) L

Rys. 3. Ksztalt bazowego profilu skrzydla (a) oraz rozklady ci$nienia w warunkach
przelotowych (b) i krytycznych (c)

Na rys. 3 przedstawiono ksztalt bazowego profilu skrzydla oraz rozkilad
ci$nienia dla warunkéw: Cz = 0,2, V. = 600km/h, H = 8600m oraz dla
przypadku osiagniecia warunkéw krytycznych (Ma = 0,73 i Cz = 0,11). Prze-
widywane charakterystyki aerodynamiczne profilu dla H = 0m w przypadku
profilu gtadkiego i z symulacja brudu/deszczu (wymuszonego przejscia w po-
blizu noska) przedstawiono na rys. 4. Przewidywana warto$¢ Cz,e, profilu
wynosi blisko 1,9. Dodatkowo szczegoétowe analizy pokazuja, ze do kata na-
tarcia ~11,5deg (Cz ponad 1,5) na calej powierzchni profilu wspélezynnik
tarcia ma dodatnia warto$¢, co oznacza brak tendencji do oderwania prze-
pltywu. Wykonano tez projekt profilu dla przekroju lotkowego skrzydta. Jego
celem bylo zwiekszenie no$noéci maksymalnej profilu w przekrojach, gdzie
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wystepuja zredukowane liczby Reynoldsa. Ewentualne oderwanie prowadzié¢
moze do tendencji do ,zwalania sie samolotu na skrzydto”. Ksztalt profilu
Hlotkowego” przedstawiono na rys. 5.

FJ_BG RefCL - 4120000 MsVCL = 0.133  Nerit = 6.0 /6.0

AFOIL v B.97

2.0 HE HE & 23“ :

50 100 150 200 250 300 -2 2 4 6 81012141618 0.0 0.5 1.0
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Rys. 4. Obliczeniowe charakterystyki aerodynamiczne bazowego profilu skrzydia
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Rys. 5. Ksztalt profilu ,lotkowego” oraz ,bazowego” skrzydta

Nastepnym etapem projektu aerodynamicznego byla wstepna integracja
skrzydta z kadlubem, a celem byla minimalizacja oporu i interferencji aerody-
namicznej w warunkach lotu poziomego przy zapewnieniu réwnowagi podiuz-
nej samolotu (minimalizacja tzw. oporu wywazenia). Aby zapewni¢ spelnienie
tych wymagan oraz zapewnié¢ wlasciwy rozktad sily nosnej na skrzydle, ko-
nieczna byta modyfikacja jego obrysu oraz okreslenie optymalnego skrecenia
skrzydta.

Ten etap procesu projektowania sktadal sie z szeregu podetapow oraz ,ite-
racji”’, a znakomitag pomocy w realizacji tego zadania jest opcja optymalizacji
i projektowania odwrotnego pakietu KK-AERO [5]. Na rys. 6 przedstawiono
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zmodyfikowany i bazowy obrys skrzydla oraz analizowana geometrie uktadu
skrzydto-kadtub-usterzenie. Nominalna powierzchnia skrzydla ulegta nieznacz-
nemu zwigkszeniu.

ROZKLAD CIECIW

BUNEK, -

cim]

Rys. 6. Obrys skrzydla bazowego oraz po modyfikacji uwzgledniajacej oddziatywanie
kadluba oraz geometria analizowanego uktadu
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Rys. 7. Rozklad wspoélczynnika sity nosnej dla konfiguracji gtadkiej i z symulacja
wychylenia klap krokodylowych

Na rys. 7 przedstawiono rozktad Cz wzdtuz rozpietosci skrzydta i usterze-
nia dla pelnego uktadu samolotu. C'z samolotu na wykresach wynosi 0,15-0,9
dla konfiguracji gtadkiej oraz 1,5 i 2,25 dla wychylonych klap. Projekt ukta-
du klap krokodylowych (rozpigtosé klap, cieciwa, katy wychylenia) realizowa-
ny byl w oparciu o koncepcje ekwiwalentnego kata wychylenia klap i szacu-
nek przyrostow Czp,q. od wychylenia klap. Wartosci rownowaznych wychylen
oraz przyrosty Czmge. okreslono, korzystajac z inzynierskiej metody opartej
o wyniki eksperymentalne [6]. Lokalne warto$ci wspolczynnikéw sity no$nej na
skrzydle w warunkach konstrukcyjnych nie moga przekroczy¢ wartosci dopusz-
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czalnych dla profili wyjsciowych (obszar lotek) oraz dla profili z wychylonymi
klapami (w czeSci wewnetrznej, dla przyjetej geometrii klap).

Koncowym etapem projektu aerodynamicznego byta finalna wielopunk-
towa optymalizacja calego ukladu samolotu w warunkach przelotowych
z uwzglednieniem oddzialywania gondoli i silnika oraz zapewnienie wymaga-
nej statecznosci kierunkowej. Objeto to rowniez dodatkows modyfikacje pro-
fili skrzydta, skrecen, opracowania profili dla obszaru wingleta oraz okreslenie
szczegblowej geometrii usterzenia. Na rysunkach 8 i 9 przedstawiono geometrie
siatki obliczeniowe] (z zamodelowanym strumieniem wylotowym oraz $ladem
wirowym), przykladowy rozkltad cisnienia na samolocie oraz spodziewany prze-
bieg doskonatosci aerodynamicznej. Maksymalna doskonato$é wynosi ~17, co
jest wartoscig niezwykle wysoka dla samolotu tej klasy i wymiarow.

4. Badania modelowe oraz modernizacja projektu
aerodynamicznego

W celu weryfikacji wykonanego projektu aerodynamicznego wykonany zo-
stal model samolotu w skali 1:3, ktéry zostal przebadany w tunelu aerodyna-
micznym o §rednicy 5m Instytutu Lotnictwa w Warszawie, a nastepnie (wy-
posazony w silnik odrzutowy) wykorzystany zostal do préb w locie. Badania
tunelowe potwierdzily wiekszo$é przewidywan.

Rys. 8. Geometria siatki obliczeniowej oraz przyktadowy rozklad cidnienia na
powierzchni samolotu

W szczegdlnosei uzyskano wartosé Czpa, = 2,2, co moze sugerowaé prze-
kroczenie tej wartosci w warunkach rzeczywistych (wigksze liczby Reynoldsa).
Maksymalna doskonalo$é¢ aerodynamiczna wyniosta nieco powyzej 15, co wska-
zuje, ze osiagnigta zostanie warto$é¢ 17 w warunkach rzeczywistych (dodatkowo
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Rys. 9. Przewidywane wartosci doskonalosci aerodynamicznej w funkcji
wspolczynnika sity nosnej

na modelu blokowano przeplyw przez gondole silnikowa do wartosci odpowia-
dajacej warunkom pracy silnika, co wywolywalo oderwania wewnatrz gondoli
oraz na stozku wylotowym). Réwniez pozostale wyniki, w tym statecznosé,
skutecznos$é¢ steréow i lotek oraz rozwdj oderwania, spelnily przewidywania.
Préby w locie wykazaly niestety wystepowanie nieoczekiwanych probleméw
w postaci tendencji do rotacji przy starcie oraz przy gwaltownym zmniejsze-
niu ciagu podczas rozbiegu. W efekcie wykonano do$é zasadnicza moderniza-
cje projektu. Dostosowano pakiet programéw KK-AERO do symulacji startu
(z uwzglednieniem wplywu ziemi, ciagu silnika, wychylenia klap i steru). Do
zapewnienia poprawno$ci startu konieczne okazalo sie zwigkszenie skutecznosci
usterzenia poziomego. Zmiany tej dokonano w oparciu o obliczenia, a w ce-
lu minimalizacji naktadéw pracy i kosztéw, zmiany na modelu zrealizowano
poprzez powiekszenie usterzenia poziomego. Zmodernizowany model nie miat
probleméw zaréwno podczas startéw i ladowan, jak i w locie (w tym w warun-
kach duzych katéw natarcia i korkociagu). Na rysunkach 10 i 11 przedstawiono
zdjecia modelu w tunelu aerodynamicznym i w locie oraz wizualizacje wynikow
obliczen w warunkach startu z oddzialywaniem ziemi.

W projekcie rzeczywistego samolotu zmiany wprowadzono w sposéb bar-
dziej ztozony. Projekt aerodynamiczny wykonano ponownie od podstaw. W ce-
lu zachowania masy struktury samolotu nie powiekszano usterzenia w takim
stopniu jak na modelu, lecz zwiekszono nieco dtugosé belki ogonowej oraz nie-
znacznie samo usterzenie. Zachowano natomiast takie jak w modelu wartosci
odpowiednich pochodnych aerodynamicznych (w tym statecznosci i skutecz-
nosci steréw).

Zmieniono tez dos¢ zasadniczo podstawowy projekt aerodynamiczny.
W szczegdlnoséei zmodyfikowany zostal nieco obrys skrzydla (nieco zwigkszo-
no cieciwy w obszarze lotkowym), nieznacznie zwigkszono powierzchnie ptata
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Rys. 11. Symulacja startu modelu z powiekszonym usterzeniem, uwzglednieniem
wplywu ziemi i klapami

Rys. 12. Finalna geometria samolotu oraz przewidywany obszar oderwania na
skrzydle (o = 18,5 deg)

(10,2 m?), przeprojektowano profile skrzydta, celem zwiekszenia odpornogci
czedci lotkowych na oderwanie, oraz wykonano ponowna optymalizacje calego
uktadu samolotu. Wprowadzone zmiany powinny poprawi¢ wlasnosci prze-
ciagniecia oraz sterownos¢ samolotu. Powyzsze modyfikacje spowodowaly nie-
znaczne przekroczenie warunkéw krytycznych na dolnej powierzchni noska pro-
filu przy duzych predkosciach i matych katach natarcia (lecz bez tendencji do
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powstania fali uderzeniowej) oraz nieznacznie obnizyly (o ok. 0,2) doskonatosé
maksymalng samolotu. Na rys. 12 przedstawiono rozktad ci$nienia na finalnej
wersji geometrii samolotu oraz przewidywany rozwdj obszaru oderwania na
skrzydle przy duzym kacie natarcia.

5. Podsumowanie

W pracy przedstawiono koncepcje oraz podstawy projektu aerodynamicz-
nego samolotu LAR-1 Flaris, ktory moze stanowi¢ przetom w koncepcji lekkich
samolotéw odrzutowych i zapoczatkowaé¢ powstanie nowej kategorii takich sa-
molotéw. Aktualnie prototyp jest w trakcie préb naziemnych (wytrzymato-
sciowych i funkcjonalnych). Przedstawione wyniki projektowania aerodyna-
micznego daja podstawy do bardzo optymistycznej oceny przysztych osiagow
samolotu. Zaréwno wtasnosci startu i ladowania, predko$¢ minimalna, wtasno-
sci przelotowe (predkosé i zasieg), jak i spodziewane wlasnosci pilotazowe sa
na absolutnie najwyzszym poziomie wérod zblizonych konstrukeji.
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Concept and aerodynamic design of lightweight jet aircraft LAR-1 Flaris

Abstract

Concept and aerodynamic design of the very light jet aircraft LAR-1 Flaris is
described. This project is an attempt to establish a new category of aircraft having
design parameters similar to a single piston engine aircraft (empty weight 700kg,
take-off weight 1400kg), but with much higher performance and capabilities. The
paper discusses details of the aerodynamic project of the aircraft.
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W pracy przedstawiono koncepcje, zalozenia oraz podstawy projektu
aerodynamicznego dwusilnikowego samolotu zaprojektowanego w niety-
powym ukladzie trzech powierzchni nosnych. Nietypowy uktad samo-
lotu wynika z trudnosci ze spelnieniem wymogoéw lokalizacji zatogi po-
za obszarem plaszczyzny $migiel oraz duzej wedréwki srodka ciezkosci
z réznych wariantach zatadowania. Projekt objal szereg etapéw, w tym
parametryczna analize ukladu z trzema powierzchniami nosnymi, opty-
malizacje uktadu z warunkiem minimalizacji oporu indukowanego i opo-
ru wywazenia, projekt profili przekrojéw powierzchni noénych, projekt
klap Fowlera i lotek szczelinowych oraz integracje uktadu z kadlubem
i gondolami silnikowymi.

1. Wprowadzenie

Jednym z najtrudniejszych problemem zwigzanych z projektowaniem lek-
kich samolotéw o duzym ladunku zmiennym (zaloga, tadunek, paliwo) jest
duza wedréwka polozenia érodka ciezkosci i zwiazane z tym zmiany zapa-
su statecznodci i problemy z zapewnieniem réwnowagi podiuznej dla réznych
wariantéw zatadowania. W przypadku samolotéw dwusilnikowych dochodzi
jeszcze jeden istotny problem zwigzany z koniecznos$cia umieszczenia zatogi
poza obszarem $migiel (+15deg od plaszczyzny $migiel). Jednym z rozwia-
zan tego problemu jest stosowanie duzego ujemnego skosu skrzydel z prze-
sunieciem gondol silnikow i $migiet do tylu, przy lokalizacji $redniej cieciwy
aerodynamicznej w poblizu srodka mas zmiennych (np. zalogi). Wada takiego
rozwigzania jest silna niekorzystna interferencja miedzy skrzydtem i gondo-
lami, a w efekcie rowniez redukcja maksymalnej sity nosnej i pojawienie sie
nieliniowosci momentu podluznego przy przeciagnieciu. Innym rozwigzaniem
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jest uktad trzech powierzchni no$nych, w ktorym uktad ptata gtéwnego i ptata
przedniego powoduje nawet skuteczniejsze przesuniecie $rodka aerodynamicz-
nego i srodka parcia do przekroju, gdzie lokalizowane sa masy zmienne. Uktad
trzech powierzchni nosnych oferuje dodatkowo bardzo atrakcyjng mozliwosé
skutecznej minimalizacji tzw. oporu wywazenia (wynikajacego z zapewnienia
réwnowago podiuznej) dla szerokiego zakresu wywazenia samolotu, wyma-
ga to jednak mozliwosci sterowania sita nosna, zaréwno plata przedniego jak
i usterzenia tylnego (klasycznego). Pomimo ze zalety te sa stosunkowo dobrze
znane, powstalo niewiele konstrukcji tego typu, a do rzeczywistej eksploatacji
w klasie samolotéw ogdlnego zastosowania (general aviation) wszedl dotych-
czas jedynie jeden samolot w tym uktadzie: Piaggio P-180 Avanti. Wynika to
z szeregu ztozonych probleméw zwiazanych z takim uktadem. W szczegdlno-
Sci wystepuje w nim silne oddzialywanie interferencyjne pomiedzy elementami
tego uktadu, zwlaszcza plata przedniego na ptat gléwny i usterzenie tylne po-
przez splywajacy z niego Slad wirowy (,,wiry brzegowe”). Oddzialywanie takie,
w odroznieniu od uktadu klasycznego, ma charakter silnie nieliniowy i zmienia
sie zarowno z katem natarcia, jak i ze zmiana sily nosnej na placie przed-
nim w przypadku wykorzystywania go do wywazania podtuznego samolotu.
Dodatkowo ptat przedni znajduje sie¢ w obszarze zwiekszonych katéw natar-
cia wywolanych oddzialywanie ptata gléwnego (ang. upwash), czego skutkiem
jest silniejsza tendencja do przesuniecia do przodu srodka aerodynamicznego
niz $rodka parcia (plat przedni okreslany jest czasem terminem ,destabiliza-
tor”). W efekcie poprawny i efektywny projekt aerodynamiczny takiego ukta-
du samolotu jest zdecydowanie bardziej zlozony, a efekt koncowy obarczony
wiekszym ryzykiem niepowodzenia.

2. Zalozenia

Przyjete w projekcie parametry i ograniczenia samolotu AT-6, wynikajace
z analiz przeprowadzonych w trakcie projektu koncepcyjnego i wstepnego przez
konstruktora samolotu, okreslity mase projektowa (catkowita) na 1280 kg, roz-
pieto$é¢ 11 m, powierzchnie plata gtéwnego 12,43 m?, dwa silniki Rotax o mocy
maksymalnej 115 KM (85kW) umieszczone w gondolach na skrzydtach. Po-
czatkowo rozpatrywany zakres zmian Srodka ciezkoSci samolotu siegal 45%
sredniej cieciwy aerodynamicznej (—22%/423%), jednak zredukowany zostat
ostatecznie do 31% (—21%/+10%).

Przyjeto, ze plat gléwny wyposazony bedzie w klapy poszerzacze (Fowlera)
i lotki szczelinowe, a ptat przedni w klapy katowe. Przewidziano, ze klapa pta-
ta przedniego bedzie sprzezona mechanicznie z klapa plata gléwnego, a wiec
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wychylenia jej nie beda wykorzystywane do zapewnienia wywazania samolotu.
Rozwiazanie takie zmniejsza efektywnos$é oporowa uktadu z trzema powierzch-
niami no$nymi, jednak znakomicie upraszcza rozwiazania konstrukcyjne oraz
sposéb sterowania samolotem.

Projektowanie aerodynamiczne zrealizowane w toku prezentowanej pra-
cy obejmowalo szereg etapéw, przy czym niektére z nich byly wielokrotnie
powtarzane w celu korekty niektorych zatozen czy wczesniej uzyskanych roz-
wiazan. Projektowanie oraz optymalizacja tréjwymiarowego ukltadu samolotu
realizowane byly w oparciu o pakiet KK-AERO, bazujacy na metodzie panelo-
wej z uwzglednieniem silnego oddzialywania warstwy przyéciennej i przeptywu
nielepkiego (w tym z oderwaniem). Poza analiza oplywu pakiet oferuje opcje
projektowania odwrotnego i optymalizacji wielopunktowej [1], [2]. Z uwagi na
zlozono$¢ oddzialywania plata przedniego oraz gondol silnikowych na plat
gtowny, finalna analize optywu oraz weryfikacje projektu postanowiono wyko-
na¢ w oparciu o znacznie bardziej w tym przypadku wiarygodne i zaawanso-
wane metody polowe — program ANSYS CFX.

3. Wstepny projekt aerodynamiczny

Pierwszym etapem projektowania samolotu byt dobér podstawowych para-
metréw geometrycznych uktadu. Byl to jeden z najdiuzszych etapéw realizacji
projektu, w ktorym analizowano wariantowo rézne konfiguracje uktadu samo-
lotu, w tym dla réznych obryséw (zwlaszcza plata przedniego), zmiennych
wartosciach powierzchni i poltozenia plata przedniego. Dla kazdego wariantu
geometrii wykonywano optymalizacje skrecen ptatéw i wychylen powierzchni
steru wysokosci, ktore wplywato na rozktad obciazenia oraz minimalizowa-
to opoér indukowany i zapewnialo réwnowage podiuzna. Optymalizacja wy-
konywana byla dla ustalonego ($redniego) polozenia srodka ciezkosci i trzech
wartosci wspolczynnikéw sity nosnej, odpowiadajacych warunkom duzej pred-
kosci, przelotu oraz wznoszenia. Nastepnie sprawdzano zachowanie uktadu dla
skrajnych wywazen samolotu i szerszego zakresu katéw natarcia. Dodatko-
wo analizowano rozklady i wartosci maksymalne wspétczynnikéw sity nosnej,
co pozwalato ocenié¢ przewidywany scenariusz i przebieg przeciagniecia. Etap
ten objal badania parametryczne blisko trzydziestu uproszczonych konfigu-
racji samolotu. Poczatkowe obliczenia dotyczyly wylacznie parametrycznych
badan kilku uktadéw powierzchni nosnych — rys. 1.

W ramach tego etapu prac zaprojektowano wstepny wariant bazowego pro-
filu skrzydta — rys. 2. Z uwagi na przewidywane warunki eksploatacji oraz
technologii produkeji przyjeto, ze bedzie to typowy profil turbulentny (typu
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Rys. 1. Typowa konfiguracja trzech powierzchni nosnych do wstepnej analizy oktadu

ez
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Rys. 2. Wstepny wariant bazowego profilu skrzydta i rozklad ci$nienia w punkcie
konstrukeyjnym profilu

general aviation z rozkladami ci$nienia typu roof-top), jednak z uwagi na spo-
dziewane problemy z duzym ujemnym momentem podtuznym (pochylajacym),
zwlaszceza w skrajnie przednim potozeniu Srodka ciezkosci, zastosowano raczej
umiarkowane obciazenie czesci sptywowej profilu.

W zwiazku z wyjatkowo duzym promieniem noska zaprojektowanego pro-
filu uzyskano bardzo wolny wzrost podcisnien na nosku przy zwiekszaniu kata
natarcia i tym samym mozliwe bylo uzyskanie duzych wartosci Cz,4, oraz
krytycznych katéw natarcia.

W kolejnych etapach projektowania tréjwymiarowego uwzgledniano réw-
niez kadtub i oddzialywanie kadluba na powierzchnie nosne. Nalezy zwrocié
uwage, ze ksztalt kadtuba, a w szczegdlnosci lokalizacja pltata przedniego na
kadtubie, w sposéb istotny wplywal na optymalne skrecenia ptatéw. Wyma-
gane skrecenie plata przedniego uzyskiwane w procesie optymalizacji osiagato
bardzo duze wartosci.
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Réwniez systematycznie modyfikowano (w uzgodnieniu z konstruktorem)
geometrie kadtuba. Na rys. 3 przedstawiono przyktadowe siatki obliczeniowe
dla tego etapu prac. Sam wybér geometrii i parametrow ostatecznego uktadu
samolotu w konfiguracji przelotowej dokonywany byl w uzgodnieniu z kon-
struktorem w oparciu o szersza analize wynikow. Uwzgledniata ona zacho-
wania w warunkach pozakonstrukcyjnych (skrajne potozenia srodka ciezkosci,
rozktad wspotezynnikow sity nosnej, przewidywana lokalizacja poczatkow ode-
rwania, itd.). Etap ten wymagal réwniez znacznej modyfikacji programu do
generacji siatki i parametryzacji geometrii.
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Rys. 3. Przykladowe warianty geometrii samolotu analizowane na etapie doboru
parametréw ukladu samolotu
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Jednoczesnie z realizacja tego etapu projektowania aktualne parametry
geometryczne uktadu uwzgledniane byly w projekcie konstrukcyjnym samolotu
realizowanym w systemie Unigraphics NX — rys. 4.

Rys. 4. Wizualizacja jednej z wczesniejszych wersji geometrii samolotu

Przewidywane charakterystyki aerodynamiczne samolotu w warunkach
réwnowagi podtuznej (bez uwzglednienia oddzialywania gondol silnikowych)
wyznaczane byly w oparciu o numeryczne okreslenie oporu indukowanego
i oporu profilowego powierzchni nosnych (pakiet KK-AERO) oraz inzynier-
skiego przyblizenia udziatu oporu kadtuba i usterzenia pionowego.

Przyktadowe przebiegi doskonato$ci aerodynamicznej dla optymalizowa-
nego uktadu samolotu dla dwéch potozen $rodka cigzkosci (bez uwzglednienia
goldol silnikowych) przedstawiono na rys. 5.
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Rys. 5. Przewidywany przebieg doskonalosci samolotu w funkcji C'z dla dwéch
polozen $rodka ciezkosci

Doskonalto$é maksymalna dla takich warunkéw siega 15-16, co jest war-
toscia bardzo obiecujaca dla samolotu tej klasy, przy czym zmiana polozenia
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srodka ciezkosci o 35% nie powoduje zauwazalnych zmian efektywnosci aero-
dynamicznej w warunkach przelotowych.

4. Projekt profili skrzydta i ptata przedniego

Po ustaleniu zasadniczych parametréw charakteryzujacych samolot (wiel-
kosci, polozenia i obrysy powierzchni nosnych, ksztalt kadluba), kolejnym
etapem przedsiewziecia byl projekt szczegélowy profili (przekrojow) platéw
noé$nych. Zasadniczymi wymaganiami byta duza nosnos¢ profili, matyg wraz-
liwo$¢ na zabrudzenie/deszcz, duze krytyczne katy natarcia oraz stosunkowo
duza grubos$é skrzydta. Projektowanie profili obejmowalo zaréwno optymali-
zacje ich geometrii dla poszczegdlnych przekrojow (z uwzglednieniem zmien-
nosci liczb Reynoldsa), jak réwniez projekt i optymalizacje klap szczelinowych
Fowlera (dla trzech polozen klapy: do ladowania 35°, do startu 15° oraz do
przelotu —3.5° — ostatni celem zmniejszenia momentu podtuznego i obciazenia
usterzenia w warunkach przelotowych) oraz lotek szczelinowych.

Okreslono charakterystyczne liczby Reynoldsa dla poszczegdlnych przekro-
jow skrzydla, ktore wynosza

y=0,0 Re = 3,5-105//Cz
y = 1,745 Re = 3,1-109//Cz
y=43 Re = 2,5-105//Cz
y=55 Re = 2,1-109//Cz

Przekroj y = 1,745 odpowiada zalamaniu geometrii ptata w obszarze gon-
doli silnikowej, a przekrdj y = 4,3 przekrojowi konca klapy i poczatku lotki
szczelinowej. Do projektowania profili uzyto programéw XFOIL i MSES [3], [4].
Cieciwe klapy Fowlera okreslono na 30%, a z uwagi na spodziewane problemy
z momentem pochylajacym, ograniczono przestoniecie klapy do 15% cieciwy.
Projekt profili byt realizowany kilkukrotnie, np. dla przekroju poczatkowego
skrzydla byl powtarzany czterokrotnie (profil Bld). Wymagana grubosé pro-
filu w plaszczyZnie symetrii samolotu wynosi 14% i malata ku koncéwee. Na
rys. 6 przedstawiono geometrie profilu oraz polozenia klap, jak réwniez ocze-
kiwane charakterystyki aerodynamiczne profilu dla przekroju y = 0 (plasz-
czyzna symetrii samolotu). Maksymalna warto$¢ wspodlczynnika sily nosnej
z klapa do ladowania wynosi ok. 3,5, a na profilu gtadkim (klapa nie wychylo-
na) poczatek oderwania pojawia sie na krawedzi sptywu profilu dopiero dla C'z
powyzej 1,5.
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Rys. 6. Geometria (a) oraz przewidywane charakterystyki sily nosnej profilu (b) dla
przekroju skrzydla y = 0 i trzech katow wychylen klap

Na rysunkach 7 i 8 przedstawono przyktadows geometrie profilu dla prze-
kroju, gdzie konczy sie klapa Fowlera, a zaczyna lotka szczelinowa (y = 4,3m).
Widoczne sa oba przypadki geometrii profilu ptata. W przypadku profilu z lot-
ka szczelinowa wystapily problemy ze zbieznoscia obliczen programem MSES,
jednak nawet uzyskane i prezentowane wyniki sugeruja duzy zapas kata na-
tarcia do przeciagniecia dla przekrojéw lotkowych skrzydila (w przypadku
zastosowania lotki szczelinowej) w stosunku do profilu gltadkiego lub z wy-
sunieta klapa Fowlera. Powinno to zapewnié¢ zaréwno skuteczno$¢ sterowania,
jak i w pelni poprawne zachowanie samolotu na duzych katach natarcia i pod-
czas przeciggniecia.

Projektowanie klapy Fowlera, w tym ksztaltu szczeliny i potozenia wy-
chylonej klapy, opracowano w oparciu o metode bezposredniej optymalizacji
dostepng w pakiecie programéw MSES.
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Rys. 7. Geometria (a) oraz przewidywane charakterystyki sily nosnej profilu (b) dla
przekroju skrzydla y = 4,3 m i trzech katow klapy Fowlera

Uzyskane obliczeniowo wartosci spodziewanych maksymalnych wspoétczyn-
nikéw sity nosnej profili z klapa wychylona do ladowania powinny zapew-
ni¢ osiagniecie pozadanych wartosci Czpq, dla pelnej konfiguracji samolotu
(~2,5). Warto jednak nadmienié¢, ze ograniczyto je stosunkowo male przesto-
niecie klapy, co wynikalo z checi zmniejszenia momentu podtuznego w konfi-
guracji do ladowania.

Nieco inne wymagania stawiano przed profilem przeznaczonym na ptlat
przedni samolotu. Pozadane bylo uzyskanie duzej maksymalnej warto-
$ci wspdlezynnika sily nosnej (przy bardzo ograniczonej liczby Reynoldsa
~ 1mln), jednak jeszcze istotniejsze byloby ograniczenie wartosci pochodnej
dCz/do, poniewaz powodowaloby to mniejsza redukcje statecznosci samolo-
tu na skutek istnienia plata przedniego (zwanego czasem ,destabilizatorem”).
Na rys. 9 przedstawiono bazowy ksztalt geometrii profilu dla tego ptata oraz
obliczeniowe charakterystyki aerodynamiczne dla réznych katow wychylenia
klapy katowej.
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Rys. 8. Geometria (a) oraz przewidywane charakterystyki sily nosnej profilu b) dla
przekroju skrzydta y = 4,3 m i trzech katéw wychylen lotki szczelinowej

5. Szczegélowy projekt aerodynamiczny ostatecznej wersji
samolotu

Koncowym etapem projektu byla integracja ukladu samolotu oraz za-
projektowanych profili ptatéw nosnych z uwzglednieniem gondol silnikowych
i klap. Wymagato to doéé¢ znaczacej modyfikacji programu do generacji siatki
z uwzglednieniem gondol silnikowych i zachowaniu parametryzacji uktadu nie-
zbednej do optymalizacji z wykorzystaniem pakietu KK-AERO. Réwniez sam
program panelowy zostal zmodyfikowany w celu umozliwienia analizy ukladu
z wychylonymi klapami szczelinowymi i uwzglednieniem silnego oddziatywa-
nia warstwy przysciennej z przeplywem nielepkim (w tym z oderwaniem na
profilu/klapie). Niestety, pomimo uzyskania bardzo dobrych wynikéw analizy
dla przypadkéw prostego plata z klapa Fowlera (zgodnych z wynikami pro-
gramu MSES) — rys. 10, napotkano na powazne problemy uniemozliwiajace
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Rys. 9. Przewidywana geometria profilu ptata przedniego i charakterystyki
obliczeniowe dla réznych wychylen klap
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Rys. 10. Analiza oplywu plata prostego o duzym wydtuzeniu z wysunieta klapa

Fowlera i oderwaniem na klapie — program KK-AERO



340 K. KUBRYNSKI

uzyskanie zbieznych rozwiazan w przypadku rzeczywistej, ztozonej geometrii
samolotu.

W efekcie do oszacowania mozliwej do osiggniecia maksymalnej sity nosne;j
w warunkach rownowagi skorzystano z nieco oryginalnego podejscia o charak-
terze inzynierskim, majacym podstawy w idei tzw. ,ekwiwalentnych wychy-
len” klapy [5]. Zaprojektowano profil jednoelementowy, ktéry w warunkach
przepltywu nielepkiego i kata natarcia odpowiadajacego Czyq, profilu rzeczy-
wistego, daje zblizone przyrosty sily no$nej i momentu podtuznego jak profil
z wychylona klapa Fowlera. Warto$¢ C'z samolotu w warunkach, kiedy lokalnie
w ktéryms przekroju ptata osiagana jest wartosé Cz,q, profilu, jest oszacowa-
niem maksymalnej noénosci samolotu (z uwzglednieniem wymogu réwnowagi
podtuznej). Analizowano w ten sposob réowniez uproszczone konfiguracje klap
(np. prosta klapa szczelinowa w obszarze miedzy kadlubem i planowana gon-
dola, Fowlera jedynie na zewnatrz gondol). Wplywu samej gondoli w analizie
maksymalnej no$noéci samolotu nie uwzgledniano — rys. 11. Przeprowadzo-
ne szacunki potwierdzity, ze pelny uklad samolotu powinien osiagnaé¢ Czaz
w warunkach rownowagi podtuznej przekraczajace wartosé 2,5.

Najwazniejszym problemem, ktéry pozostawal do rozwiazania na tym eta-
pie prac byla integracja gondol silnikowych. Zmodyfikowany program do ge-
neracji pelnego ukladu samolotu (z gondolami — rys. 12) umozliwial final-
ng optymalizacje ukladu (z ponownym okresleniem przebiegu optymalnych
skrecen ptata w celu minimalizacji oporu indukowanego i oporu wywazenia
w obecnosci gondol). Analiza opltywu zoptymalizowanego pelnego ukladu sa-
molotu wskazywala jednak na duzy wplyw gondol na optyw w warunkach du-
zych katéow natarcia. Powodowalo to generowanie duzych podcisnien na nosku
w poblizu bocznych powierzchni gondol, przyspieszajac oderwanie na skrzydle
i ograniczajac maksymalna site nosng — rys. 13.

7 uwagi na ztozonos¢ problematyki oraz jedynie przyblizone, dwuwymia-
rowe (metoda pasowa) uwzglednienie oddzialywania warstwy przy$ciennej,
zaproponowano uzycie do finalnej analizy przeplywu i weryfikacji projektu
bardziej zaawansowanych metod polowych (objetosci skonczonych) opartych
o réwnania Reynoldsa (u$rednione réwnania Naviera-Stokesa). Przewidzia-
no uzycie programu ANSYS CFX do analizy oplywu, natomiast programu
KK-AERO jedynie do modyfikacji i poprawiania geometrii uktadu, wykorzy-
stujac dostepna opcje projektowania odwrotnego. Analizy optywu programem
ANSYS CFX sg przedmiotem oddzielnej publikacji w ramach prezentowanych
materiatéw konferencyjnych.

Zaistniate problemy przeplywowe wynikaja z efektéw interferencji aerody-
namicznej: efektu przeptywu poprzecznego (cross-flow) powodujacego lokalnie
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wzrost rzeczywistych katow natarcia skrzydta po obu stronach gondoli oraz
efektu przenikania, powodujacego lokalne naktadanie sie przekrojow poprzecz-
nych i pél cisnien gondoli i skrzydta. Okazalo sie jednak, ze ,reczna” modyfi-
kacja geometrii gondol i ich przesuniecie wzgledem skrzydta w sposob, ktory
powinien powodowaé¢ zmniejszenie oddzialywan interferencyjnych (np. lokalne
przewezenie gondol — rys. 14), caltkowicie wyeliminowal problem i pozwolil na
zrezygnowanie ze skomplikowanego uzycia metod odwrotnych.

Rys. 14. Lokalna modyfikacja geometrii gondoli i jej przesuniecie wzgledem skrzydtla
w celu ostabienia efektow interferencji

Jednym z dodatkowych efektéw analiz programem ANSYS CFX byto
stwierdzenie silnego oddzialywania $éladu splywajacego z plata przedniego
(a wlasciwie skoncentrowanych wiréw brzegowych) z usterzeniem poziomym
przy duzych katach natarcia — rys. 15. Efektem tego byl wzrost momentu
podtuznego, powodujacy tendencje do poglebiania przeciagniecia (tzw. efekt
pitch-up). W metodzie panelowej zaimplementowanej w pakiecie KK-AERO
przyjmuje sie tzw. sztywne przyblizenie sladu wirowego i tego typu efekty od-
dziatywan nieliniowych nie sa uwzgledniane. Z uwagi na brak mozliwosci na
tym etapie realizacji projektu zmian uktadu samolotu, postanowiono rozwia-
za¢ problem w do$¢ nietypowy sposéb. Przeprojektowano geometrie profilu
ptata przedniego w taki sposéb, aby uzyskaé¢ na nim bardzo gwaltowne prze-
ciagniecie przy kacie natarcia odpowiadajacym poczatkowi wzrostu momentu
podtuznego. Uzyskano to poprzez zastosowanie tzw. rozkladu Stratforda na
80% cieciwy profilu, a kat natarcia, przy ktérym tarcie na profilu osiaga ze-
ro, odpowiada katowi, przy ktorym nastepowal wzrost momentu podtuznego.
Efektem tego byl gwaltowny spadek sily nosnej na ptlacie przednim eliminu-
jacy wzrost momentu zadzierajacego samolot. Powoduje to niestety réwniez
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zwiekszenie nachylenia sity noénej ptata przedniego i w efekcie niewielkie prze-
suniecie $rodka aerodynamicznego samolotu do przodu i spadek zapasu sta-
tecznodcei (wymusza to ograniczenie tylnego polozenia $rodka ciezkosci).

Rys. 15. Trajektoria skoncentrowanych wiréw brzegowych i obszary generacji
podcisnien przy duzych katach natarcia uzyskane programem ANSYS CFX

Na rysunku 16 przedstawiono obraz obszaru oderwania na samolocie uzy-
skiwany programem KK-AERO dla katéw natarcia 17,5° i 18,5° oraz rozktad
ci$nienia i geometrie profilu ptata przedniego tuz przed oderwaniem.

6. Podsumowanie

W pracy przedstawiono idee koncepcji samolotu AT-6 w ukladzie trzech
powierzchni noénych oraz etapy realizacji projektu aerodynamicznego. Projekt
aerodynamiczny tréojwymiarowego ukltadu samolotu realizowany byl w oparciu
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o metody optymalizacyjne oraz o parametryczne, wariantowe analizy z wyko-
rzystaniem pakietu KK-AERO. Natomiast projektowanie profili ptatéw wy-
konywane byty w oparciu o programy XFOIL oraz MSES. Przedstawiono sze-
reg probleméw, na ktére natknieto sie podczas realizacji projektu. W celu
zmniejszenia ryzyka wystapienia efektéw, ktére w niedostatecznym stopniu
uwzgledniane sa w programie KK-AERO (w szczegblnosci oddzialywanie $la-
du wirowego oraz nieuwzglednienie tréjwymiarowych oddzialywan warstwy
przys$ciennej), finalne analizy aerodynamiczne przeprowadzone byly w opar-
ciu o program ANSYS CFX, ktére zaprezentowane sa w oddzielnym refera-
cie [6]. Oczekuje sie, ze finalny uklad samolotu spelni wszystkie postawione
wymagania, a w szczegllnosci zapewni wymagang statecznos¢ i sterownosé
w pelnym zakresie katow natarcia i zaktadanym zakresie wywazen samolotu,
uzyska oczekiwang warto$¢ wspélezynnikéw sily nosnej (i predkosci przecia-
gniecia) w konfiguracji gtadkiej i do ladowania oraz zapewni stosunkowo duza
dla tej klasy samolotéw efektywnosé aerodynamiczng, w tym maksymalng do-
skonatos¢ aerodynamiczng rzedu 15 oraz predko$é maksymalna przekraczajaca
300 km /h.
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Concept and aerodynamic design of three lifting surface configuration
aircraft AT-6

Abstract

Concept and aerodynamic design of the two-engine aircraft AT-6 having unco-
nventional layout of three-surface configuration is presented. The project is perfor-
med using three-dimensional aerodynamic optimization technique, based on the panel
method. Two-dimensional design of wing sections, Fowlers flaps and slotted ailerons
are based on XFOIL and MSES programs. Final verification of aerodynamic charac-
teristics of the aircraft has been performed using ANSYS CFX software.

Praca zrealizowana w ramach Programu Operacyjnego Innowacyjna Gospodarka,
lata 2007-2014, dziatanie 1.4. Projekt ,,Opracowanie zalozen i stworzenie prototypu
hybrydowego samolotu TSA nowej generacji”.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XVI 2014

STUDIUM KONCEPCYJNE ORAZ AERODYNAMICZNE
SAMOLOTU O DUZEJ MANEWROWOSCI

KRzYszTOF KUBRYNSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: kkubryn@itwl.pl

W pracy przedstawiono analize koncepcji samolotu szkolnego zapewnia-
jacego mozliwos¢é operowania w zakresie duzych, zakrytycznych katow
natarcia. Idea przewodnia koncepcji sa mate wymiary oraz masa, a tym
samym niskie koszty produkcji i eksploatacji. Gtéwna problematyka po-
dejmowana w prezentowanej pracy sa problemy zwiazane z realizacja
takiego tematu oraz koncepcja aerodynamiczna samolotu, pozwalaja-
ca na zachowanie pelnej kontroli samolotu na duzych katach natarcia,
spelniajacego wymogi tzw. supermanewrowosci. Przedstawiono wyniki
badan zwigzanych z podejmowanym tematem.

1. Wprowadzenie

Od zarania rozwoju lotnictwa wielka role przywiazywano do klasy samolo-
tow uzywanych do szkolenia pilotéw. Od samolotu takiego oczekuje si¢ spelnie-
nia do$¢ specyficznych wymagan. Do$¢ szybko standardem zostaty samoloty
szkolne dwumiejscowe. Musialy one spelnia¢ z jednej strony wymogi ekono-
miczne (jak najnizszy koszt produkeji i eksploatacji), ale réwniez zapewniaé
bezpieczenstwo mtodych adeptéw latania — powinny wiec byé poprawne pilo-
tazowo oraz wybaczaé¢ wiele bledéw. Réwnoczesnie, zwlaszcza w odniesieniu
do szkolenia bardziej zaawansowanego, powinny mie¢ wlasnosci mozliwie zbli-
zone do samolotéow, na ktoérych docelowo bedzie latal szkolony pilot. Wyma-
gania te stoja w czeSciowej sprzecznoéci. Wraz z pojawieniem sie w lotnictwie
wojskowym samolotéw z napedem odrzutowym konieczne byto wprowadze-
nie samolotow szkolnych z takim samym napedem i podobnych wtasnosciach.
W przypadku szkolenia pilotéw wojskowych, istotna jest réwniez mozliwosé
wykorzystywania wyposazenia awionicznego, kompatybilnego z uzywanym na
samolotach bojowych, a nawet kompatybilnos¢ uktadu kabiny, jej ergono-
mii i stosowanych wskaznikéw (analogowych lub cyfrowych). Poniewaz tempo
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wymiany samolotow szkolnych i szkolno-treningowych w lotnictwie wojskowym
jest zdecydowanie wolniejsze niz sprzetu bojowego, bardzo istotnym zagadnie-
niem jest mozliwo$¢ modernizacji i dostosowywania samolotéw tej klasy do
biezacych potrzeb. Mozliwos¢ pelnego wplywu na konstrukcje, wyposazenie
i np. aranzacje kabiny istnieje praktycznie tylko w przypadku wykorzystywa-
nia samolotow wlasnej konstrukcji. W przypadku sprzetu kupowanego ewen-
tualny proces dostosowywania go do zmieniajacych sie wymagan jest nie tylko
utrudniony, ale tez kosztowny. Przykladem dobrze ilustrujacym ten problem
jest samolot TS-11 Iskra. Pomimo, ze pozostaje on w eksploatacji od ponad
p6t wieku i odbiega zdecydowanie od wspoélczesnych konstrukcji, jego kolej-
ne dostosowania do biezacych potrzeb szkolenia i wprowadzane (niestety dosé
plytkie) zmiany modernizacyjne spowodowaly, ze byl (i wciaz jest) bardzo
pozytywnie postrzegany przez uzytkownikow.

Obecnie w sposob zasadniczy zmienily sie wymagania stawiane samolotom
szkolno-treningowym przeznaczonym do szkolenia wspoétczesnych pilotéw woj-
skowych. Wynika to z rewolucji, jaka miata (i wciaz ma) miejsce w lotnictwie
wojskowym, w szczegdlnosci w odniesieniu do samolotéw mysliwskich 1 wie-
lozadaniowych. Aktualnie wchodza do eksploatacji samoloty nowej generacji,
ktére pozwalaja na wykonywanie manewréw niedostepnych samolotom star-
szym, zaréwno w odniesieniu do wtlasnosci manewrowych i pilotazowych, jak
i w odniesieniu do wyposazenia awionicznego oraz mozliwo$ci nowego uzbro-
jenia. W szczegdlnosci istotnym jest mozliwo$é operowania (przy zapewnieniu
pelnej sterownosci) w zakresie duzych, zakrytycznych katéw natarcia. Przy-
ktadem moga by¢ samoloty Eurofighter Typhon, SAAB Gripen i F-35, posia-
dajace limit operacyjnych katéw natarcia 50°, czy F-22 mogacy operowaé przy
katach natarcia do 60°. Pozwala to na wykorzystanie w operacjach bojowych
(zwlaszcza w walce powietrznej) nowego typu manewrdw, niedostepnych dla
samolotéw starszych typéw, czyniac te ostatnie przeciwnikami mato skutecz-
nymi w przypadku starcia w powietrzu.

Dotychczas opracowano zaledwie kilka samolotow, ktore nadaja sie do szko-
lenia i treningu pilotéw w takich warunkach. Praktycznie jedynie rosyjski Ja-
kowlew JAK-130, wloski Aeromacchi MB-346 oraz chinski Hongdu L-15, wpro-
wadzane wtasnie do eksploatacji, zapewniaja zblizone cechy do najnowszych
samolotéw bojowych. Samolot MB-346 umozliwia operowanie na katach natar-
cia do 40°. Samoloty te sa jednak konstrukcjami dwusilnikowymi, dos$¢ ciezki-
mi, ktérych koszt, zaréwno produkcji jak i eksploatacji, jest znacznie wyzszy
w poréwnaniu z relatywnie prostymi konstrukcjami uzywanymi wczeéniej.

W konicu lat 90. podjeto w Polsce temat lekkiego samolotu odrzutowego
EM-10 Bielik [1], ktéry byl préba budowy (na realizowanym woéwczas eta-
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pie) samolotu do$wiadczalnego ze skrzydlem pasmowym, mogacego operowaé
na duzych katach natarcia (w zamierzeniach rzedu 35°). Samolot nie zyskal
zainteresowania i program praktycznie nie zostal ukonczony (prototyp wyko-
nal dwa loty), jednak wydaje sig, ze zdobyte wowczas doswiadczenie mogloby
stanowié¢ impuls do rzeczywistej realizacji takiego tematu.

Prezentowana praca stanowi wstepny etap studium koncepcji samolotu
szkolno-treningowego, mogacego operowa¢ na katach natarcia typowych dla
wspoltczesnych, wprowadzanych obecnie do eksploatacji, samolotéw mysliw-
skich. Jednoczesnie miatby on by¢ samolotem znacznie mniejszym, 1zejszym
oraz o zdecydowanie zredukowanych kosztach zaréwno produkcji, jak i eksplo-
atacji.

2. Problemy aerodynamiki duzych katéw natarcia

Duze katy natarcia sa nierozerwalnie zwigzane z oderwaniem przeptywu
i generowaniem (w sposéb zamierzony lub niezamierzony) silnych przeplywéw
wirowych. Efektem tego sa silnie nieliniowe zaleznos$ci miedzy wartoscia sit
i momentéw aerodynamicznych a katami natarcia, slizgu i wychylen powierzch-
ni sterowych [2]-[4]. W celu zwiekszenia sity no$nej w warunkach manewru wy-
korzystuje sie przeptywy wirowe, a do ich wytwarzania stosuje sie specjalnie
uksztaltowane elementy generujace oderwania i wiry. Jednym z rozwiazan jest
zastosowanie pasma (zwykle ostrej powierzchni o duzym skosie i maltym wy-
dluzeniu, ulokowanym przed skrzyditem gltéwnym) lub dodatkowego, niewiel-
kiego ptata przedniego, generujacego wiry krawedziowe lub brzegowe, ktorych
intensywnoscia mozna w tym przypadku dodatkowo sterowac.

Aerodynamika zajmujaca sie zagadnieniami oplywu przy duzych katach
natarcia okre$lana jest mianem aerodynamiki nieliniowej, gdzie prawa kla-
sycznej aerodynamiki i mechaniki lotu nie obowiazuja. Miedzy innymi z tego
powodu wspblezesne samoloty mysliwskie wyposazane sa z reguty w uktad po-
sredniego sterowania (fly by wire) i sa zwykle podtuznie statycznie niestatecz-
ne. Pozadane wlasnosci w locie zapewniane sa poprzez dostosowane do potrzeb
samolotu prawa sterowania i aktywna reakcje uktadu sterowania na pojawia-
jace sie zaburzenia ruchu. Musi by¢ natomiast zapewniona mozliwosé ,stero-
walnosci” samolotu, czyli mozliwo$¢ wytworzenia okreslonych momentéw nie-
zbednych do wymuszenia odpowiedniej reakcji samolotu. Stopien niestatecz-
nosci statycznej musi byé¢ ograniczony, aby uktad sterowania mégl nadazyé
za wystepujacymi zaburzeniami ruchu. Stateczno$é poprzeczna i kierunkowa
jest z reguly zapewniana w spos6b naturalny, poprzez witasciwa kompozycje
uktadu aerodynamicznego samolotu. W zakresie duzych katéw natarcia na sku-
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tek wystepujacego oderwania przeptywu nastepuje jednak redukcja lub utrata
skutecznosci sterowania aerodynamicznego, a przebiegi sit i momentéw oraz
odpowiednich pochodnych aerodynamicznych w funkcji kata natarcia i slizgu
staja sie silnie nieliniowe.

Rysunek 1 przedstawia charakterystyke momentu podituznego samolotu
F-16 w funkcji kata natarcia dla neutralnego oraz skrajnych wychylen steru
wysokoéci. Jak widaé, przy katach natarcia powyzej 40° sterowanie podtuzne
staje sie calkowicie nieskuteczne, a w przypadku osiagniecia katéw natarcia
40°-60° nie ma mozliwosci wytworzenia momentu, ktéry pozwolitby na powrot
do lotu przy mniejszych katach natarcia.
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Rys. 1. Przebieg charakterystyki momentu podtuznego samolotu F-16

Dodatkowo powyzej kata natarcia 40° nastepuje gwaltowny wyrost nie-
statecznoéci podtuznej. Jest to do$é typowy problem (przede wszystkim dla
samolotéw ze zredukowana statecznoscia podiuzna) pojawiajacy sie w takim
zakresie katéw natarcia.

Znacznie wiekszym problemem stojacym przed konstruktorem tej klasy
samolotéw jest zapewnienie statecznosci i sterownosci poprzecznej i kierun-
kowej na duzych katach natarcia. Rysunek 2 przedstawia typowy przebieg
charakterystyki pochodnej momentu odchylajacego po kacie slizgu Cng oraz
jej przebieg dla samolotu F-4 Phantom. W zakresie katéow ~ 25°-40° pojawia
sie niestateczno$¢. W przypadku samolotu F-4 wida¢ dodatkowo, ze powiek-
szenie usterzenia pionowego prowadzi do wigkszej kierunkowej niestatecznosci
przy duzych katach natarcia [5]. Wynika to z wejscia usterzenia pionowego
w obszar oderwania na kadtubie oraz odzialywaniem powstajacych przepty-
wow wirowych.
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Rys. 2. Przebieg pochodnej statecznosci kierunkowej w funkcji kata natarcia,
(a) typowy przebieg, (b) charakterystyka samolotu F-4

Na rysunku 3 pokazano typowy przebieg pochodnej momentu przechylaja-
cego po kacie §lizgu Clg w funkcji kata natarcia oraz jej przebieg dla skrzydta
delta (z generowaniem wiréw krawedziowych). W przypadku skrzydla skosne-
go statecznos$¢ poprzeczna poczatkowo wzrasta z katem natarcia, jednak dla
katow, przy ktorych wystepuje czesciowe oderwanie na skrzydle badz naste-
puje rozpad wiréw nad skrzydtem, nastepuje utrata statecznoéci. Wynika to
z silniej niesymetrii oderwania po wystapieniu slizgu badz z niesymetrycznego
zniszczenia wiréw krawedziowych podczas §lizgu.
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Rys. 3. Przebieg pochodnej momentu przechylajacego po kacie $lizgu w funkcji kata
natarcia, (a) typowa, (b) skrzydlo delta

Podobny problem pojawia sie réwniez w przypadku skrzydet pasmowych,
gdzie wystepuje silna asymetria niszczenia wiréw w §lizgu.

Wiasnosci dynamiczne samolotu przy duzych katach natarcia nie zaleza
jednak bezposrednio od powyzszych pochodnych i musza by¢ analizowane w in-
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ny sposéb [6]. Mozna to zilustrowaé nastepujaco. Jezeli pojawi sie §lizg przy
duzym kacie natarcia, to moment odchylajacy definiowany w ukladzie pred-
kosciowym (odchylajacy kierunek toru lotu) zalezy zaréwno od Cn, jak i CI,
a przyspieszenie katowe przywracajace poczatkowy kierunek jest proporcjo-
nalne do wielkosci

Cnggyn = Cngcos o — ﬁClg sin «

JZ‘Z‘
ktéra odpowiada za tendencje do powrotu na wlasciwy kierunek lotu w przy-
padku wystapienia $lizgu. Prawidlowa reakcja samolotu wystepuje przy do-
datniej warto$ci tego parametru. Warto zaznaczy¢é, ze wspdlczesne samoloty
z uwagi na mala rozpieto$¢ skrzydel posiadaja maly moment bezwladnosci
wzgledem osi podtuznej (J,;) w stosunku do momentu bezwladnosci wzgle-
dem osi pionowej (J,,). Typowa wartosé stosunku J,,/Jxx wspdlczesnych sa-
molotéow bojowych wynosi 6-7. W efekcie pochodna momentu przechylajacego
po kacie §lizgu (Clg) przy duzych katach natarcia ma decydujace znaczenie
dla charakterystyk statecznoéci i zachowania dynamicznego samolotu. Jedno-
czeénie nalezy zauwazy¢, ze ewentualne podwieszenia podskrzydtowe zmienia-
ja znaczaco moment bezwtadnosci J,., ograniczajac zwykle wartos¢ Cnggyn
i ograniczajac dopuszczalne maksymalne katy natarcia w locie z podwiesze-
niami.

Innym waznym parametrem, ktéry odpowiada za zachowanie dynamiczne
samolotu w przypadku $lizgu, a doktadniej na prawidlowa reakcje pilota na
slizg, jest LCDP (lateral control departure parameter). Méwi on o tempie
zmniejszania §lizgu na skutek prawidlowej reakcji na slizg przez pilota lotkami
(w celu likwidacji tendencji do przechylania samolotu)

Cngg
Cl&a

LCDP = Cnﬁ — Clﬁ

gdzie ¢, jest katem wychylenia lotek, a Cng, i Cls, odpowiednimi pochod-
nymi po kacie wychylenia lotek. Dla poprawnej reakcji parametr ten musi by¢
dodatni.

Skutecznosé sterowania zaréwno podluznego, jak poprzecznego i kierunko-
wego bardzo spada przy duzych katach natarcia. Typowe przebiegi (samolot
F-16) odpowiednich pochodnych przedstawia rys. 4.

Nalezy odnotowaé, ze skutecznosé lotek spada bardzo szybko z katem na-
tarcia, natomiast wieksza skutecznosé sterowania poprzecznego zachowujg ste-
rolotki (réznicowe wychylenia usterzenia poziomego). Niestety zastosowanie
sterolotek powoduje powstawanie duzego, niekorzystnego momentu kierunko-
wego (tzw. ,moment oporowy lotek”). W przypadku samolotu F-16 sterowanie
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Rys. 4. Skutecznosé¢ sterowania poprzecznego i kierunkowego w funkcji kata natarcia

poprzeczne odbywa sie przez sprzezony ruch lotek i sterolotek. Jak widaé, przy
katach natarcia powyzej 30°-40° skutecznos¢ zaréwno sterowania poprzeczne-
go, jak i kierunkowego drastycznie spada, do niemal zera przy « = 45°-50°.

Badania w locie oraz symulacje dynamiki samolotu pozwolity na okreslenie
zakresow parametréow Cnggy, i LCDP, w ktérych samolot ma pozadane lub
niepozadane zachowania dynamiczne i zwiazane z tym wtasnosci lotne i pilo-
tazowe. Przedstawia to tzw. zintegrowany wykres Bihrle-Weizmanna — rys. 5.
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Rys. 5. Zintegrowany wykres Bihrle-Weizmanna



356 K. KUBRYNSKI

W obszarze A samolot zachowuje sie catkowicie poprawnie, nie przejawia-
jac tendencji do utraty kierunku (departure), zachowania niekontrolowanego
czy wejscia w korkociag. Obszar F obejmuje czesciowo zakres parametréw, kto-
ry jest formalnie poprawny, jednak odpowiedz samolotu zaréwno na slizg, jak
i na dziatania pilota jest staba, odczuwana przez pilota jako niezadowalajaca,
a na ocene zaczynaja wpltywaé czynniki drugorzedne. Obszar D jest typowym
obszarem klasycznych samolotow po przeciaggnieciu wpadajacych w korkociag.
Warto zauwazy¢, ze obszar A obejmuje rowniez zakres parametrow, ktory nie
spelnia formalnych kryteriéw poprawnosci (wartosci ujemne). Mozna to jed-
nak zinterpretowa¢ w nastepujacy sposéb: dopuszcza sie staba tendencje do
nieprawidtowej reakcji dynamicznej samolotu na §lizg, jezeli bardzo dobrze
reaguje na poprawne zachowanie pilota, badz tez dopuszcza sie niepopraw-
ng reakcje samolotu na dzialania pilota, jezeli wystepuje silna i prawidlowa
naturalna reakcja dynamiczna samolotu.

Podczas projektowania aerodynamicznego samolotu o duzej manewrowo-
Sci, ktory przewidziany jest do uzytkowania w zakresie duzych katow natarcia,
nalezy wiec spelni¢ szereg réznych kryteriéw i wymagan. Podstawowym jest
zapewnienie odpowiednich charakterystyk sity nosnej i oporu, odpowiedzial-
nych za podstawowe osiggi samolotu, takie jak doskonatos¢ aerodynamiczna,
predko$¢ minimalna i maksymalna, predkos¢ wznoszenia oraz manewrowosé
(mozliwe do osiagniecia predkosci katowe i obciazenia) w manewrach ustalo-
nych i forsowanych. Nalezy jednak zabezpieczy¢ réwniez odpowiednie charak-
terystyki sterownosci i statecznoéci, zapewniajace wlasciwe zachowanie dyna-
miczne samolotu w caltym zakresie przewidywanych katéw natarcia i predkosci
(liczb Macha), oraz zapewnié¢ mozliwo$¢ skutecznego i bezpiecznego sterowania
w calym zakresie warunkéw lotu, wariantéw zatadowania samolotu (wywaze-
nia) oraz typéw i rozmieszczenia podwieszen zewnetrznych.

3. Podstawowa koncepcja i przyjete zalozenia

Prezentowane studium koncepcji samolotu o wysokiej manewrowosci doty-
czy lekkiego, jednosilnikowego samolotu szkolno-treningowego, ze skrzydlem
pasmowym, wyposazonego w posredni uktad sterowania oraz cyfrowa awioni-
ke (glass-cockpit). Gléwnym dodatkowym kryterium, ktére powinien spelniaé,
jest niski koszt wykonania i eksploatacji. Samolot powinien spelniaé¢ wszyst-
kie wspélczesne wymagania dotyczace dwumiejscowych samolotéw szkolnych,
w tym osiagéw oraz ergonomii. Jednym ze standardowych obecnie wymagan
jest przewyzszenie tylnej kabiny z celu spelnienia wymogéw widocznosei (od-
powiednio kat widocznoéci wzgledem horyzontu 5° z tylnej i 15° z przedniej
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kabiny). Przyjeto, ze wymiary rozwazanego samolotu powinny by¢ zblizone do
wymiaréw samolotu TS-11 Iskra. Dotyczy to réwniez jego masy.

Rysunek 6 przedstawia wstepny szkic koncepcji i aranzacje samolotu wraz
z porownaniem do gabarytéw i ukitadu samolotu TS-11 Iskra. Dlugosé sa-
molotu okreslono na niespelna 11 m, rozpietos¢ ok. 7,2m, powierzchnie no-
éng 16,4 m?.

Rys. 6. Wstepny szkic koncepcji samolotu oraz TS-11 Iskra
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Przeprowadzona analiza masowa pozwala przewidywac, ze masa pustego
samolotu wyniesie 2350-2450 kg. Normalna masa startowa w wersji szkolno-
treningowej to 3700-3800 kg. Maksymalna masa startowa z podwieszeniami
zewnetrznymi 4800-4900 kg, a przewidywana dopuszczalna masa podwieszen
1200 kg. Jako naped samolotu przewiduje sie silnik dwuprzeptywowy bez do-
palacza o ciagu startowym z zakresu 2800-3000 dN. Przewidywane, wstepne
oszacowanie podstawowych osiagdéw samolotu: predkosé maksymalna na malej
wysokosci ok. 1100 km/h, predkosé¢ wznoszenia zaleznie od wersji napedu 80-
120m/s, putap powyzej 13600 m. Zaklada sie dopuszczalng liczba Macha na
duzej wysokosci, osiagana w locie ze znizaniem 1.2. Przewidywana mechani-
zacja samolotu sktada sie z klap przednich, klapolotek wewnetrznych, sterolo-
tek, steréw kierunku oraz hamulca aerodynamicznego. Kabina hermetyzowana
z fotelami klasy ,zero-zero”.

Przyjeto, ze na obecnie realizowanym etapie studialnym uktadu samolotu
przygotowana zostanie geometria zewnetrzna, podstawowa koncepcja struk-
turalna oraz, jako zasadniczy etap prac, wstepny projekt aerodynamiczny
samolotu oraz badania i analizy aerodynamiczne, statecznosci i sterownosci
— przede wszystkim w zakresie matych predkosci i duzych katoéw natarcia.
Szczegblowy projekt aerodynamiczny (obejmujacy opracowanie szczegdlowej
geometrii zewnetrznej samolotu, optymalizacje geometrii powierzchni nosnych,
w tym rozkladu obciazen, skrecen i zwichrzenia plata itd.), realizowany bylby
na pézniejszym etapie prac. Z uwagi na ograniczone srodki przewidziane na
realizacje prezentowanego tematu przyjeto, ze w zakresie duzych katéw natar-
cia projekt aerodynamiczny bedzie realizowany gléwnie w oparciu o badania
w tunelu aerodynamicznym maltych predkoséci. W zakresie matych katow na-
tarcia, jak réwniez duzych (przy- i naddZwiekowych) predkosci lotu obecne
prace studialne ograniczaja sie do analiz numerycznych. W oparciu o przyje-
ta koncepcje samolotu opracowano wstepna geometrie zewnetrzng, aranzacje
i zagospodarowanie wnetrza, uktadu kabiny, wlotéw i kanatéw dolotowych we-
wnatrz samolotu, chowania podwozia, zabudowy silnika, itd. W pracach tych
wykorzystano system CAD-owski Unigraphics NX. Wykonano réwniez analize
masowg oraz wstepne wywazenie samolotu. Rysunek 7 przedstawia wizualiza-
cje zewnetrznej geometrii samolotu w pierwszej jego wersji.

4. Projektowanie aerodynamiczne i badania tunelowe
Wstepne opracowanie geometrii i aerodynamiki samolotu bazowalo na kla-

sycznym podejsciu inzynierskim do takiego problemu, bylo jednak mocno ,na-
znaczone” wczesniejszymi do$wiadczeniami zwiazanymi z realizacja projektu
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Rys. 7. Wizualizacja geometrii samolotu przygotowana w systemie NX

aerodynamicznego oraz wynikami badan tunelowych modelu samolotu EM-10
Bielik.

Przyjeto, ze aerodynamika skrzydta bedzie oparta o koncepcje ,nadkry-
tyczna’, dopuszczajaca powstanie na profilu przy predkosciach przydzwieko-
wych obszaru naddzwiekowego, jednak z ograniczeniem intensywnosci fali ude-
rzeniowej. Bazowy profil skrzydla samolotu zaprojektowano przy wykorzysta-
niu mozliwodci optymalizacyjnych programu MSES. Wymuszono stosunkowo
duzy promien noska i relatywnie ptaska gérna powierzchnie profilu, w celu
skoncentrowania obszaru naddzwiekowego w poblizu krawedzi natarcia profilu,
co pozwala maksymalnie wykorzystacé efekt stosunkowo duzego skosu krawedzi
natarcia skrzydta do zwiekszenia liczby Macha wzrostu oporu. Jednocze$nie
rozwdéj obszaru naddzwickowego odbywa sie przy stosunkowo wolnym wzroscie
intensywnos$ci fali uderzeniowej — rys. 8.

-2.07 Mses ABY
v 3.0 CcL = 0.1000
ReyCL = 8.0000x10°
-1.5 Mach  Alfa cD CcM
0.700 0.182 00583 -0.018
CP 0.760 0.108 00582 -0.020
0

0.800 0.050
0.830 -0.006
0.850.-0.0S8 . .
0.860 -0.089
: 0.870 -0.133
0.880:-0. 182

“1.0 00618 -0.021

. o0og4l -0.022
00648 . -0.023
00668 -0.025
00725 - -0.028
0088l . -0.036

-0.5¢1.

wOoOOoo00o000Oo

0.0

0.5

Rys. 8. Geometria profilu skrzydla oraz zmiany rozktadu cisnienia w zakresie
transonicznym przy roéznych liczbach Macha
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Zaprojektowano oraz wykonano model aerodynamiczny (w skali 6%) do
badan w tunelu aerodynamicznym malych predkosci. Badania realizowane sa
w tunelu aerodynamicznym matych predkosci Politechniki Warszawskiej z wy-
korzystaniem szescioskladowej wagi wewnetrzne;j.

Uklad zawieszenia modelu i wagi oraz systemem sterowania i rejestracji
wynikéw umozliwia automatyczng realizacje programu badan dla katéw na-
tarcia od 0° do +57° (z zastosowaniem wygietego zadla do montazu modelu)
oraz katow slizgu w zakresie 430°.

Tunel charakteryzuje sie zamknietym obiegiem i otwarta przestrzenia po-
miarowa. Model aerodynamiczny zapewnia mozliwos¢ wychylania wszystkich
powierzchni sterowych oraz klap, jak réwniez wariantowych zmian usterzenia
pionowego oraz potozenia skrzydta wzgledem kadtuba. Z uwagi na koniecznosé
dokonywania zmian geometrii w trakcie badan, celem uzyskania pozadanych
wlasnosci aerodynamicznych, przeprowadzane sa modyfikacje modelu, korzy-
stajac z prostego, lecz efektywnego sposobu: elementy geometryczne samolotu
modyfikowane sg twardg masg plastyczna, ktora nie ulega deformacjom w trak-
cie pomiaréw. Daje to z jednej strony duza elastycznos¢ we wprowadzaniu
zmian, utrudniajac jednak dokumentowanie dokonywanych zmian.

Rysunek 9 przedstawia model umieszczony na wadze w tunelu aerodyna-
micznym oraz stanowisko sterowania badaniami. Badania objely rézne kon-
figuracje modelu, wychylenia klap i powierzchni sterowych, katy natarcia
0°-57°, katy slizgu —20°-4-20°, jak réwniez zmiany wielkoSci pasm, geome-
trii klap przednich, wychylenia hamulcow aerodynamicznych oraz instalowa-
nie dodatkowych elementéw modyfikujacych uklad aerodynamiczny. Liczba
Reynoldsa osiaga wartosé ok. 0,3 mln, co jednak nie powinno mieé¢ istotnego
znaczenia dla uzyskiwanych wynikéw w interesujacym zakresie duzych katéw
natarcia.

Analizy obliczeniowe oplywu sa przedmiotem oddzielnej publikacji, pre-
zentowanej w obecnych materiatach konferencyjnych.

Rysunek 10 zawiera przykltadowy przebieg wspoélczynnika sily nosnej
i wspdtezynnika oporu w funkcji kata natarcia dla zerowego wychylenia klap
przednich (rys. 10a) oraz dla jednej z konfiguracji geometrycznej klap przed-
nich z wychyleniem 40° (rys. 10b), przy czym nalozone jest szereg linii wy-
kreséw, odpowiadajacych katom §lizgu z zakresu —9°+9°.

Z uwagi na fakt, ze interesujacy byl jedynie obszar duzych katow natarcia,
zakres malych katéw charakteryzowal sie duzymi przyrostami (krokiem) ka-
ta miedzy kolejnymi punktami pomiarowymi. Czp,q, 2 wychylonymi klapami
przednimi osiaga wartos¢ ok. 1,7.
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Rys. 9. Model samolotu w tunelu aerodynamicznym matych predkosci oraz
stanowisko sterowania pomiarami

Poczatkowe wlasnosci modelu charakteryzowaly sie zbyt mala stateczno-
Scig kierunkowa, nawet w zakresie malych katéw natarcia. Wynika to z du-
zej powierzchni bocznej przedniej (kabinowej) czesci kadluba oraz stosunkowo
przedniej lokalizacji usterzenia pionowego (co wynikajacego z wymogu wla-
Sciwego oddzialywania wiréw i sladu oderwania za kadlubem z usterzeniem).
Uzyskanie wlasciwej statecznosci kierunkowej wymagato zmian zaréwno geo-
metrii usterzenia pionowego, jak tez dodania ptetw podkadtubowych.

Rysunek 11 przedstawia przykladowy przebieg zmiennosci momentu od-
chylajacego oraz przechylajacego w funkcji kata natarcia, w konfiguracji z wy-
chylong klapa przednia. Kolejne linie odpowiadaja katom §lizgu od —9°
do +9° z przyrostami co 3°. Obszar przeciecia linii wykreséw oznacza utrate
statecznodci kierunkowej (a > 34°) oraz poprzecznej (33° < a < 40°), a od-
dalenie linii jest proporcjonalne do odpowiednich pochodnych. W obszarze
utraty statecznosci poprzecznej i kierunkowej obserwuje sie silna niesymetrie
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Rys. 10. Wykres wspolczynnikow sily noénej i oporu modelu bez wychylenia
klap (a) oraz dla klap przednich wychylonych o 40° (b)
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Rys. 11. Przebieg momentu przechylajacego i odchylajacego w funkcji kata natarcia
dla réznych katow $lizgu

punktu zniszczenia wiréw ,nawietrznego” i ,zawietrznego”, ktéra moze by¢é
stosunkowo tatwo wizualizowana w badaniach. Przebieg wykresow wskazuje
na pewng niesymetrie przebiegu momentéw odchylajacego i przechylajacego
wzgledem kata slizgu. Wynika to z duzej wrazliwoéci lokalizacji punktu rozpa-
du obu wiréw od katéw natarcia i §lizgu, jak tez z geometrycznej niesymetrii
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modelu. Réwniez przyjety sposéb ,recznych” modyfikacji geometrii modelu nie
sprzyjal dokladnodci jej odwzorowania. Z drugiej strony, interesujacymi wiel-
kosciami sa nie tyle bezwzgledne wartosci wspoétezynnikéw, lecz ich przyrosty
(i wynikajace stad wartosci odpowiednich pochodnych).

Uzyskanie pelnej statecznosci poprzecznej samolotu okazato sie jak na razie
mozliwe jedynie przy zastosowaniu dodatkowych elementéw, zmniejszajacych
statecznos¢ wiréw, w postaci tréjkatnych pionowych ptytek mocowanych na
padmie — rys. 12. Podobne rozwigzania stosowano na samolocie F-18 w celu
ostabienia wiru i zmniejszenia intensywnosci drgan typu buffeting usterzenia
pionowego, jak tez widoczne sa na samolocie M-346 Master.

Rys. 12. Element oslabiajacy stateczno$¢ wiru krawedziowego pasma

Taka modyfikacja modelu umozliwiala uzyskanie nie tylko petnej statecz-
nosci poprzecznej, ale rowniez kierunkowej, w pelnym zakresie katow natarcia
—rys. 13.
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Rys. 13. Przebieg momentu przechylajacego i odchylajacego dla réznych katow
§lizgu, z zastosowaniem rozwigzan z rys. 12
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Jeszcze wiekszag statecznosé poprzeczna mozna uzyskaé przy zmniejszonej
smuklosci pasma (zmniejszeniu jego dlugosci), jednak wplywa to niekorzystnie
na uzyskiwane maksymalne wartosci wspotczynnikéw sity nosnej.

Rysunek 14 przedstawia przebieg charakterystyk momentu podtuznego dla
wychylen usterzenia poziomego od —40° do +20°, przy potozeniu $rodka ciez-
kosci zapewniajacego neutralng stateczno$é¢ podtuzna. Jak widac, istnieje moz-
liwos¢ wywazenia samolotu w pelnym badanym zakresie katow natarcia, to jest
do 57°.
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Rys. 14. Przebieg wspétczynnika momentu podtuznego dla réznych katéw
wychylenia usterzenia poziomego
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Rys. 15. Zmiana momentu przechylajacego od wychylenia sterolotek

Rysunek 15 przedstawia zmiany wspélczynnika momentu przechylajace-
go przy réznicowym wychyleniu usterzenia poziomego (sterolotek) wzgledem
potozenia sredniego —5° dla jednej z konfiguracji geometrycznych samolotu
(brak wychylenia klap). Obserwuje sie duza skuteczno$é sterowania poprzecz-
nego do kata natarcia ok. 37°, niestety powstaje rowniez znaczacy, niekorzyst-
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ny moment kierunkowy. Jeszcze wicksza skuteczno$é w zakresie duzych katow
natarcia uzyskuje sie przy wiekszym ujemnym wychyleniu symetrycznym (ste-
ru wysokosci) — odpowiadajacemu réwnowadze podtuznej przy wiekszym kacie
natarcia (zwlaszcza przy zwiekszeniu statecznosci podtuznej samolotu).

Rysunek 16 pokazuje wptyw wychylenia lotek na moment przechylajacy.
Jak wida¢, réwniez one zachowuja duza skutecznos$é do kata natarcia ok. 37°,
przy czym w calym zakresie katéw natarcia obserwuje sie korzystny moment
kierunkowy powstajacy po wychyleniu lotek (do$¢ typowe dla tzw. lotek we-
wnetrznych).
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Rys. 16. Zmiana momentu przechylajacego od wychylenia lotek

Jako uzupelnienie zrealizowanych badan, na rys. 17 przedstawiono sku-
tecznos¢ steru kierunku. Zmiany momentu odchylajacego wynikaja ze zmian
wychylenia steréw kierunku od 0° do 30°. Wynik wpisuje sie w typowy prze-
bieg (jakos$ciowo i ilosciowo) tej wielkosci, jakie mozna znalezé w literaturze.
Skutecznosé sterowania kierunkowego spada stopniowo, jednak nawet przy ka-
cie natarcia 50° pozostaje na poziomie ponad 25% wartosci poczatkowej.
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Rys. 17. Zmiana momentu odchylajacego od wychylenia steréw kierunku
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Ciekawe okazaly sie badania hamulcéw aerodynamicznych, w tym optyma-
lizacja ich ksztaltu i lokalizacji. Hamulec z rys. 18 powoduje przyrost wspot-
czynnika oporu o ACx = 0,03 (ok. 150% oporu czolowego samolotu przy ma-
tych katach natarcia), nie powodujac praktycznie zmian sity no$nej i momentu
podtuznego do katéw wychylenia 50°. Przy wiekszych katach wychylenia po-
jawia sie moment pochylajacy (,na nos”).

Rys. 18. Jeden z badanych wariantéw hamulca aerodynamicznego

5. Podsumowanie

W pracy przedstawiono zasadnicze problemy, z jakimi nalezy sie zmie-
rzy¢ przy projektowaniu samolotu mogacego operowaé przy duzych katach
natarcia. W ramach realizacji prezentowanego tematu podjeto sie opracowania
wstepnej (studialnej) koncepcji lekkiego, jednosilnikowego samolotu szkolno-
treningowego, ktéry zapewnialby wilasnosci pilotazowe typowe dla wspoélcze-
$nie wprowadzanych do eksploatacji samolotéw bojowych, zachowujacych po-
prawne wlasnoéci lotne oraz pelna sterowno$é do duzych, zakrytycznych ka-
tow natarcia. Uzyskane wyniki badan tunelowych zmodyfikowanego w trakcie
prowadzonych prac modelu wskazuja na mozliwos¢ spetnienia stawianych wy-
magan. Niektore zastosowane modyfikacje pasma wraz z elementami ostabia-
jacymi stateczno$¢ wiréw generowanych na pasmie zapewniajg umiejscowienie
charakterystyk modelu samolotu przy duzych katach natarcia (do 57°) catko-
wicie w obszarze A wykresu Bihrle-Weizmanna, pozwalajac oczekiwaé w pelni
poprawnego zachowania sie samolotu w badanym zakresie zakrytycznych ka-
tow natarcia.

W kolejnym etapie prac przewiduje sie opracowanie i wykonanie nowego
modelu aerodynamicznego, ktéry uwzgledni wymagane aktualnie zmiany geo-
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metryczne uktadu. Umozliwi tez wprowadzanie dalej idacych zmian i modyfi-
kacji, w szczegdlnodci w geometrii pasm, celem efektywniejszego zapewnienia
poprawnosci pochodnych odpowiedzialnych za stateczno$é i sterownosé samo-
lotu przy zapewnieniu lepszych charakterystyk sity nosnej oraz oporu.
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Conceptual and aerodynamic study of highly maneuverable aircraft

Abstract

Concept and aerodynamic analysis of a light jet trainer, highly maneuverable,
having proper high angle of attack characteristics is presented. The basic problems
associated with high angle of attack aerodynamics and flight mechanics are presented.
The aerodynamic analysis and design for high alpha characteristics are based on low
speed wind tunnel tests of a model at high (up to 57°) angles of attack. Some results
of stability and control characteristics are presented.
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W pracy przedstawiono wyniki obliczeniowej analizy optywu wstepnej
konfiguracji samolotu ze skrzydlem pasmowym, ktérego gtéwnym zaloze-
niem jest zapewnienie dobrych charakterystyk aerodynamicznych w za-
kresie duzych katow natarcia. Przyjeto, ze podstawowy projekt aero-
dynamiczny i weryfikacja charakterystyk dla zakresu matych predkosci
i duzych katow natarcia beda bazowaly na badaniach w tunelu aero-
dynamicznym matych predkosci. Podstawowym narzedziem projektowa-
nia i weryfikacji charakterystyk aerodynamicznych dla zakresu duzych
predkoéci przydzwiekowych oraz niewielkich naddzwigkowych sa metody
obliczeniowe. Praca prezentuje wyniki obliczen dla dwoch przypadkow:
liczby Macha 0,3 i pelnego zakresu katéw natarcia (do 90 deg) oraz dla
katéw natarcia 0,5-7deg i liczb Macha w zakresie 0,3-1,05. Analizowano
charakterystyki sity nosnej i oporu, jak réwniez charakterystyki statecz-
nosci i sterownosci oraz straty cisnienia catkowitego w kanale wlotowym
silnika. Praca stanowi wstepne studium ukladu samolotu przydzwicko-
wego o wysokiej manewrowosci.

1. Wstep

Celem przygotowanego studium obliczeniowego byto okreslenie wstepnych,
bazowych charakterystyk, wyznaczenie obszaréw optymalizacji i potencjalnych
mozliwoéci poprawy biezacego uktadu aerodynamicznego. Na wstepie nalezy
podkresli¢, ze aktualnie analizowana geometria samolotu nie byla poddana
zadnej optymalizacji aerodynamicznej.

Cze$¢ obliczeniowa studium przygotowana zostata w oparciu o oprogramo-
wanie ANSYS CFD.

Kazde modelowanie CFD mozna podzieli¢ na podstawowe etapy:

1. Przygotowanie geometrii i opracowanie siatek obliczeniowych.
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2. Przygotowanie modelu z warunkami brzegowymi, poczatkowymi oraz
obliczenia.

3. Opracowanie wynikéw i wnioski z przeprowadzonej analizy.

2. Przygotowanie geometrii, siatek obliczeniowych i modelu CFD

Przyjete zalozenia geometryczne:

e Powierzchnia odniesienia S,g, = 16,14 m?.

e Srednia cieciwa aerodynamiczna SC'A = 2,645 m.
e Rozpietosé¢ b = 7,08 m.

e Zalozono symetrie dla symetrycznych warunkéw optywu.

Geometria zostala przygotowana za pomocg oprogramowania Siemens NX
(Unigraphics). Nastepnie w programie Ansys ICEM CFD opracowano siatki
obliczeniowe. Aby mozliwie najlepiej wykorzystaé¢ zasoby, model zostal po-
dzielony na dwie domeny. Pierwsza obejmowata wylacznie kanal wlotowy do
silnika 1 zostala przygotowana na strukturalnej siatce heksagonalnej. Druga
domena obejmowala caly samolot z zewnetrznym obszarem obliczeniowy. Dla
zewnetrznej domeny przygotowane zostaly dwa typy siatek:

e niestrukturalna typu tetra z elementami pryzmatycznymi przy $ciankach
(gestsza)o nastepujacych parametrach:

— catkowita liczba weztéw 10,65 mln,

— wysoko$¢ pierwszej warstwy pryzmy od 0,01 do 0,075 mm,
— wsp6lezynnik przyrostu warstw pryzmy od 1,20 do 1,37,
— 17 warstw elementow pryzmatycznych przy Sciankach.

e niestrukturalna typu tetra z elementami pryzmatycznymi przy $ciankach
(rzadsza) przekonwertowana do niestrukturalnej siatki typu heksagonal-
nej. Siatka taka taczy w sobie trzy typy elementéw: heksagonalne, te-
tragonalne w miejscach, gdzie elementy heksagonalne miatyby bardzo
stabg jako$¢ oraz pryzmatyczne przy Sciankach. Zaleta w stosunku do
poprzedniej siatki jest mniejsza dyssypacja numeryczna na elementach
heksagonalnych, wada — mniejsza liczba wezléw (8,54 mln) oraz dodat-
kowe elementy pryzmatyczne niekoniecznie potozone optymalnie na po-
taczeniu heksy z tetra.

Podane wielkosci siatek dotycza symetrycznej potowy modelu, dla obli-
czenia przeplywéw niesymetrycznych wielkosé siatek byla podwdjna (okolo
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21,3 mln weztéw). W obu przypadkach zastosowano zgeszczenia siatki w re-
jonie spodziewanych wiréw pasmowych i duzych gradientéw cisnienia. Mak-
symalna warto$¢ parametru Y+ dla wszystkich obliczen nie przekracza 45,
a wartos¢ srednia wynosi okoto 27.

Nie zostalo przeprowadzone klasyczne studium wplywu siatki na wyni-
ki tzw. ,mesh sensitivity and mesh convergence study”. Siatki obliczeniowe
przygotowywano tak, aby mozliwie optymalnie wykorzystaé¢ posiadane zaso-
by obliczeniowe. Przy tego typu zagadnieniach nasycenie siatki i brak wpty-
wu dyskretyzacji na rozwiazanie nastepuje dopiero powyzej 50-80 mln weztéw.
Opracowane dwie rézne siatki pozwalaja jednak w pewnym stopniu okresli¢
wplyw dyskretyzacji na uzyskane wyniki.

Do obliczen wybrano program ANSYS CFX (wersja 14.5.7 1 15.0). Ponizej
przedstawiono ustawienia modelu przyjete na potrzeby niniejszego studium.

e Wybrano model turbulencji SST zmodyfikowany (SST CC RM KL).

Modyfikacje dotycza korekty znanych stabszych punktow klasycznego
modelu SST i obejmuja tzw. korekcje krzywizny (Curvature Correction)
majaca na celu poprawe modelowania m.in. przeptywéw wirowych, li-
miter turbulencji Kato-Launder ograniczajacy wzrost turbulencji m in.
w punkcie spietrzenia oraz modyfikacje poprawiajaca zachowanie mo-
delu po oderwaniu przeptywu, korygujaca przewidywany punkt ponow-
nego przyklejenia warstwy przysciennej (Re attachment Modification).
Niewatpliwa zaleta modelu SST i programu ANSYS CFX jest automa-
tyczna funkcja $ciany. Program rozwiazuje w pelni warstwe przyscienna
jezeli Y4 ma warto$é mniejsza od 2 (tzw. Low Re mode) i automatycznie
przetacza sie do funkeji $ciany dla wiekszych wartosci (Mized mode oraz
Wall function mode). Inna zaleta jest réwniez stabilno$¢ i niski koszt
obliczeniowy modelu, wada — brak anizotropii turbulencji, jest to model
z grupy RANS (Reynodls-averaged Navier-Stokes).

e Model gazu idealnego, Scisliwego z formutg Sutherlanda dla lepkosci dy-
namiczne;j.

e (Cisnienie odniesienia przyjeto jako 101325 Pa, temperature 15°C.

e Obliczenia w zdecydowanej wiekszosci prowadzono dla statej predkosci
100 m/s oraz dla liczb Macha w zakresie 0,3- 1,05 dla charakterystyk
okoto dzwigkowych.

e Zalozono przeplyw przez silnik na poziomie 50kg/s (25kg/s na syme-
tryczna polowe samolotu).

e W czasie obliczen monitorowano poziom sit oporu, nosnej, a takze mo-
mentéw pochylajacego i odchylajacego dla przypadkéw niesymetrycz-
nych.
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Rys. 5. Model z wychylonymi klapami przednimi

3. Charakterystyki w konfiguracji gtadkiej dla malych predkosci

Charakterystyki podtuzne samolotu wyznaczone zostaly w zakresie katow
natarcia od 0 do 90°. W przedziale 0-40° obliczenia przeprowadzone byty takze
na siatce o wiekszej gestosci. Przygotowany réwniez zostal model ze sterem
wysokosci ustawionym na —5°, dzieki ktéremu mozna byto oszacowaé¢ pochod-
ne po wychyleniu steru. Maksymalny wspétczynnik sity noénej C'L;yq, wynosi
1,792, a maksymalna doskonato$¢ dla matych predkosci jest rzedu 10,5. Wplyw
siatki na charakterystyke sily noénej, oporu i momentu pochylajacego, a tak-
ze na warto$ci wspélczynnikéw aerodynamicznych dla matych predkodci jest
niewielki, dlatego obliczenia kontynuowano na mniejszej siatce (rys. 6-8).
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Rys. 8. Przebieg wspolczynnika momentu podtuznego dla matych predkosci
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Przebieg wspotczynnika momentu pochylajacego jest poprawny. Dla bar-
dzo duzych katow natarcia pochodna momentu zmniejsza swoja warto$é, dajac
pozytywna tendencje do powrotu na mniejsze katy.

Analizujac bardziej szczegétowo przeplyw, nasunely sie nastepujace wnio-
ski:

e niezbedne sg zmiany zaréwno ustawienia, jak i profili usterzenia piono-

wego, tak aby poprawié¢ interakcje z wirami pasmowymi,

e konieczna jest zmiana pasma; w obecnym ukladzie na katach natarcia

bliskich zeru tworza si¢ wiry po spodniej ich stronie,

e doktadnej analizie i projektowaniu w przysztosci nalezy poddaé okolice
wlotow do silnikéw oraz kanaly dolotowe i gondole; w obecnym ksztal-
cie wloty i kanaly silnika generuja zbyt duze straty ci$nienia i znaczna
dystorsje na koncach kanatu (rys. 10).

Zwiekszenie wartosci pochodnej momentu pochylajacego po wychyleniu
steru dla duzych katéw natarcia wynika z ustalonego wychylenia steru wysoko-
Sci, ktore na tak duzych katach natarcia nie odpowiada warunkom réwnowagi
podiuznej (rys. 9).
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Rys. 9. Przebieg pochodnej momentu pochylajacego po wychyleniu steru.
Wyznaczono dla wychylenia —5°

Straty ciénienia catkowitego w kanale silnika
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Rys. 10. Straty cisnienia calkowitego w kanale silnika
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Rys. 12. Kat natarcia 20°, klapy przednie. Widoczna poprawa, stabilizacja oplywu
na zewnetrznej czesci skrzydta

Przeprowadzono réwniez obliczenia oplywu samolotu w warunkach usta-
lonego 5° $lizgu bocznego w zakresie katéw natarcia od 0 do 40° celem oceny
wyjéciowych charakterystyk boczno-kierunkowych. Wyznaczona zostata po-
chodna momentu odchylajacego Cng (rys. 20) i przechylajacego Clg (rys. 21)
po kacie Slizgu, a takze pochodna zlozona Cnggy, (rys. 22). Przebieg pochod-
nej Clg wskazuje na mogace si¢ pojawi¢ problemy ze statecznoscig poprzeczng
powyzej kata natarcia okoto 28°. Wartos¢ pochodnej przyjmuje wtedy znak
dodatni. Réwniez przebieg pochodnej Cng wskazuje na utrate statecznosci
kierunkowej od kata okoto 18° (warto$¢ ujemna). Pochodna ztozona Cng gy,
jest bardziej miarodajnym wskaznikiem dla tego typu konfiguracji. Przyjmuje
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znak ujemny, wskazujac na niestatecznosé¢ boczno-kierunkowa, powyzej kata
natarcia 27° (rys. 27). Przyczyna niestatecznosci jest niesymetryczny rozpad
wiréw pasmowych i niekorzystne interferencje aerodynamiczne.

4. Charakterystyki w konfiguracji z klapami przednimi dla
matych predko$ci

Jedna z mozliwosci poprawy charakterystyk bocznych i poprzecznych na
duzych katach natarcia jest zastosowanie klap przednich. Przygotowany zostal
zatem model z wychylonymi klapami przednimi. Kat wychylenia klap to 40°.

Rys. 13. Kat natarcia 35°, kat §lzgu 5°, konfiguracja gltadka. Wir po stronie
nawietrznej ulega szybszej degradacji

o 'q

Rys. 14. Kat natarcia 35°, kat Slizgu 5°, konfiguracja z klapami przednimi.
Wychylenie klap stabilizuje wiry pasmowe i oplyw skrzydla
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Zmiana w charakterze optywu widoczna jest zwlaszcza w zakresie katow
natarcia, dla ktorych model w konfiguracji gltadkiej wykazuje niestatecznosé
poprzeczna (rys. 13 i rys. 14), czyli w przedziale od 20 do okoto 40°.

Poréwnanie charakterystyk podtuznych przedstawiaja rys. 15-18. Wychy-
lenie klap zwieksza nieznacznie maksymalny wspoétczynnik sity nosnej i redu-
kuje opor samolotu dla kata natarcia powyzej 10°. Zmieniaja sie takze wiry
pasmowe, sa bardziej stabilne i ich degradacja nastepuje pozniej, mniejsza jest
ich niesymetria. Mniejsze jest takze oderwanie na ptacie gtéwnym.
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| - Konfiguracia gladka

| ~-Kiapy przednie, kat wychylenia 40

Rys. 15. Wspodtezynnik sity nosnej
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Rys. 16. Biegunowa. Wychylenie klap przednich redukuje wspdlczynnik oporu
dla CL > 0,9
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Rys. 17. Wspotezynnik momentu pochylajacego
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Rys. 18. Doskonatosé aerodynamiczna. Dla kata natarcia wigkszego od 10°
doskonatosé uktadu z wychylonymi klapami przednimi jest wigksza

Najwieksza poprawa widoczna jest jednak na charakterystykach bocznych
i poprzecznych (rys. 19-23). Pochodna Cnggy, zachowuje wartos¢ dodatnia
(stateczna) w calym zakresie badanych katéw natarcia. Dla konfiguracji gtad-
kiej pochodna wskazywata na niestatecznosé¢ juz powyzej 18°. Po wychyleniu
klap pochodna Cng ma warto$¢ dodatnia az do ok. 40° (poprawa o okolo 13°).
Pochodna Clg wskazuje na statecznos¢ poprzeczng do okoto 39°. Wychyle-
nie klap przednich przesuneto zakres statecznosci boczno-kierunkowej z kata
natarcia 18° do 40°.
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Rys. 19. Pochodna sity bocznej po kacie slizgu
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Rys. 20. Pochodna momentu odchylajacego po kacie slizgu
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Rys. 21. Pochodna momentu przechylajacego po kacie §lizgu
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Rys. 22. Pochodna statecznoéci boczno-kierunkowej
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Rys. 23. Ma = 0,80. Widoczny duzy skos izobar na skrzydle

Podsumowujac te czes¢ badan, mozna stwierdzié¢, ze wychylenie klap przed-
nich poprawia charakterystyki na duzych katach natarcia. Niewatpliwym ob-
szarem do modyfikacji bedzie:

e usterzenie pionowe, jego ksztalt, ustawienie, skrecenie,

e ksztalt pasma, od ktérego zalezy intensywnos¢ i stabilnos¢ wiréw,
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e ksztalt noska kadtuba réwniez generujacego uktad wirowy na duzych
katach natarcia i majacy dos¢ duze znaczenie w ustatecznieniu samolotu.

5. Charakterystyki w konfiguracji gladkiej dla duzych predkosci

Kolejnym istotnym aspektem niniejszego studium bylo okreslenie zmiany
charakterystyk aerodynamicznych konfiguracji gtadkiej wraz ze wzrostem licz-
by Macha. Przeprowadzono obliczenia w zakresie od Ma = 0,3 do Ma = 1,05
dla katow natarcia od 0,5° do 9°. Z racji wiekszych predkosci i mozliwych
duzych gradientéw ciénienia obliczenia wykonane byly na siatce o wiekszej
gestosci, aby minimalizowaé¢ niedoktadnoéci zwiazane z dyskretyzacja. W tym
przypadku, ze wzgledu na duzo wieksze gradienty i Scisliwos¢ przepltywu réz-
nice pomiedzy zastosowanymi siatkami byly widoczne. Réznica wyznaczonego
wspOlezynnika oporu C'D dla Ma = 0,85 i kata natarcia 0,5° wynosi okolo 8%,
wspoétezynnika sity nosnej 5%.

Wiyniki zostaly poréwnane z modelem samolotu MiG-29, ktéry zostal za-
modelowany i policzony przy analogicznych ustawieniach i parametrach.

Ogélny przebieg i zmiany charakterystyk sa zgodne ze spodziewanymi.
Wraz ze wzrostem liczby Macha do okoto 0,8 pojawia sie przeptyw naddzwie-
kowy tuz przy krawedzi natarcia skrzydla, usterzenia i krawedziach wlotu.
Stopniowo, od Ma = 0,85, pojawia sie przeplyw naddzwiekowy pomiedzy sta-
tecznikami usterzenia pionowego, tworzac coraz mocniejsza fale. Dodatkowo
efekt ten wzmacnia rozktad cisnien na koncu owiewki kabiny pilotéw. Jest to
zjawisko niekorzystne i w kolejnym etapie projektu powinno zostaé¢ zminima-
lizowane poprzez modyfikacje usterzenia i tylnej czesci kadtuba. Szczegdlnej
uwagi na dalszym etapie prac wymagaé bedzie réwniez przeprojektowanie re-
jonu wlotéw do silnika.

W rejonie skrzydta optyw jest w pelni poprawny. Ksztalt profilu zostal
zaprojektowany w taki sposéb, ze maksymalne podci$nienia sg blisko krawedzi
natarcia, zapewniajac duzy skos izobar. Obszar naddzwiekowy dzieki temu jest
niewielki.

Poréwnujac dane samolotu MiG-29 w podobnych warunkach obliczenio-
wych, fala pomiedzy usterzeniem pionowym widoczna jest od Ma = 0,90.
Samolot ten ma jednak znacznie wiekszy obszar przeptywu naddzwigkowego
na skrzydle, a takze przy kabinie pilota. Na spodniej stronie kadtuba MiGa
pomiedzy gondolami fala tworzy si¢ juz dla Ma = 0,8.

W ramach studium wykonana zostata réwniez niewielka modyfikacja geo-
metrii tylnej czesci kadtuba poprzez prosta zmiane jednego z punktéw two-
rzacych, tak aby zredukowaé niekorzystny rozklad cisnienia tuz za owiewka.
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Obszar przeplywu Ma > 1
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Rys. 24. Ma = 0,85. Fala uderzeniowa pomiedzy statecznikami usterzenia. Poprawny
oplyw skrzydet
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Rys. 25. Ma = 0,90. Pojawia sie obszar naddzwickowy w okolicach kabiny pilotéw.
Duzy obszar fali pomiedzy usterzeniem pionowym
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Rys. 26. Model zmodyfikowany. Ma = 0,85. Obszar naddZzwickowy pomiedzy
statecznikami jest znacznie mniejszy niz w wersji bazowej
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Rys. 27. MiG-29, Ma = 0,85. Model poréwnawczy
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Rys. 28. MiG-29,Ma = 0,90. Model poréwnawczy. Pomiedzy usterzeniem pionowym
widoczna fala
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Rys. 29. Charakterystyki wspotczynnika sily nosnej w funkeji liczby Macha nowej
konstrukeji
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Usterzenie pionowe zostalo dodatkowo cofniete o 350 mm, odchylenie od pio-
nu zwiekszono o dodatkowe 11°, a takze rozchylenie wzgledem osi podtuznej
kadtuba zwiekszono o 0,7°. Zmodyfikowano réwniez separator warstwy przy-
Sciennej przy wlocie do silnika (zwiekszono promienie krzywizny). Zmiana za-
procentowata zmniejszeniem obszaru naddzwiekowego pomiedzy usterzeniem
pionowym i w okolicach wlotéw do silnika, jednak zmniejszyta niekorzyst-
nie skos izobar na skrzydle samolotu. Sumaryczny wspélczynnik oporu dla
Ma = 0,85 i kata natarcia 0,5° spadl o okolo 5,9%. Wida¢ zatem jak niewielkie
zmiany moga wplynaé na relatywnie duza zmiane wspoétczynnikéw aerodyna-
micznych.

Na rys. 30 przedstawiono wzrost oporu w zaleznosci od liczby Macha. Dla
Ma = 1,05 opér jest 3,3 razy wiekszy niz dla Ma = 0,3. Przyrost oporu jest
widoczny juz od Ma = 0,8. Na dalszym etapie prac bedzie mozliwo$¢ prze-
suniecia tej charakterystyki na wigksze predkosci, chociazby poprzez redukcje
fali w okolicy usterzenia pionowego.

CD(Mach)

Rys. 30. Charakterystyka wspotczynnika oporu w funkeji liczby Macha nowej
badanej konfiguracji
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Rys. 31. Charakterystyka wspolczynnika momentu pochylajacego w funkcji liczby
Macha nowego samolotu
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Rys. 32. Biegunowa analizowanej nowej konstrukeji
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Rys. 33. Doskonalo$é nowego samolotu dla réznych liczb Macha
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Rys. 34. Doskonatos¢ nowego samolotu dla statego kata natarcia w funkcji liczby
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Podsumowanie

Przeprowadzone analizy i obliczenia wykazaly duza uzytecznos¢ metod nu-
merycznej mechaniki ptynéw (CFD). Najbardziej cenne sa informacje uzyska-
ne dla duzych predkosci przydzwiekowych, gdyz nie mamy realnej mozliwosci
wykonania badan i wizualizacji w laboratorium. Na podstawie obliczen wy-
znaczone zostaly obszary i kierunki optymalizacji.
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Dla matych predkosci nie mozemy niestety bezposrednio poréwnaé cha-
rakterystyk obliczeniowych z uzyskanymi w badaniach tunelowych. W modelu
laboratoryjnym zmienione zostalo usterzenie, ksztalt pasm i wlotéw do silni-
ka. Z pewna doza niepewnosci podchodzimy do uzyskanych obliczeniowo cha-
rakterystyk poprzecznych i kierunkowych na duzych katach natarcia. Metody
CFD nadal nie rozwiazuja z wymagana dokladnoscia silnych uktadéw wiro-
wych i interferencji z nimi zwiazanych. Punkt rozpadu wiréw jest bardzo silnie
zalezny od modelu turbulencji, poszczegdlnych ustawien parametrow w tym
modelu, a takze dyskretyzacji, czyli siatki obliczeniowej. Zastosowanie innych
modeli turbulencji, w ktoérych rozwiazywane sa wszystkie cztony rownan i kté-
re uwzgledniaja anizotropie nadal jest kosztowne obliczeniowo. W kolejnych
etapach badan zamierzamy wszakze réwnolegle z analizami i optymalizacja
prowadzi¢ prace nad korelacja i walidacja zastosowanych modeli z rzeczywi-
stoscia.
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Computational study of aerodynamics of a highly manoeuvrable
transonic aircraft

Abstract

The paper presents results of computational analysis of the flow around the initial
configuration of the aircraft, for which the main objective is to ensure good aerodyna-
mic characteristics at high angles of attack. It is assumed that the basic aerodynamic
design and verification of characteristics for the case of low speeds and high angles of
attack is based on the low speed wind tunnel tests. The basic tool for the design and
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analysis of aerodynamic characteristics at high speeds (transonic and low supersonic)
are computational methods. The paper presents computational results for two cases:
the Mach number of 0.3 and the full range of angles of attack (up to 90deg) and for
angles of attack in the range of 0.5-7deg and Mach numbers up to 1.05. Characteri-
stics of lift and drag as well as characteristics of stability and control and, additionally,
total pressure losses in the engine inlet duct are analysed. The work is a preliminary
study of the highly maneuverable transonic aircraft.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XVI 2014

BADANIA WIZUALIZACYJNE OPLYWU SAMOLOTU
WIELOZADANIOWEGO F-16C BLOCK 52 ADVANCED

ALEKSANDER OLEJNIK, L.UkASz KiszKowiAak, ToMASZ LACKI,
MACIEJ] MIKOLAJCZYK
Wojskowa Akademia Techniczna, Instytut Techniki Lotniczej, Warszawa

e-mail: aolejnik@Qwat.edu.pl; lkiszkowiak@Quwat.edu.pl; tlacki@Qwat.edu.pl
ADAM DzIUBINSKI, ROBERT PLACEK

Instytut Lotnictwa, Zaklad Aerodynamiki, Warszawa

e-mail: adziubinski@ilot.edu.pl; robert.placek@ilot.edu.pl

W niniejszej pracy opisano metody badan oplywu statkow powietrz-
nych oraz przedstawiono wyniki doswiadczalnych i numerycznych ba-
dan wizualizacyjnych optywu samolotu wielozadaniowego F-16 Block 52
Advanced. Badania do$wiadczalne przeprowadzono w tunelu aerodyna-
micznym duzych predkosci N-3 Instytutu Lotnictwa oraz tunelu wod-
nym Wojskowej Akademii Technicznej. Natomiast badania numerycz-
ne wykonano przy uzyciu metody objetosci skonczonych, korzystajac ze
specjalistycznego oprogramowania. Dzieki przeprowadzonym badaniom
okreslono charakter oplywu statku powietrznego ze skrzydlem pasmo-
wym. Ponadto w pracy przedstawiono opis metod budowy modeli ska-
lowanych statkéw powietrznych wykorzystywanych do do$wiadczalnych
badan wizualizacyjnych. Zaréwno badania eksperymentalne, jak i obli-
czenia numeryczne zostaly przeprowadzone dla predkosci pod-, okoto-
i naddzwiekowych.

1. Wstep

Dynamiczny rozwdéj techniki mikroprocesorowej oraz metod obliczeniowe]
mechaniki pltynéw (Computational Fluid Dynamics) umozliwil symulacje wielu
zjawisk zachodzacych w trakcie oplywu cial ptynami. Jednak w dalszym cia-
gu ztozonos¢ tych zjawisk wymaga przeprowadzenia badan do$wiadczalnych
w tunelach aerodynamicznych, w tym badan wizualizacyjnych. Wykorzysty-
wane sa one gléwnie do weryfikacji wynikow badan symulacyjnych oraz jako
narzedzie wspomagajace etap projektowania nowych typow statkéw powietrz-
nych. Wizualizacja pozwala oceni¢ optyw samolotu na réznych katach natarcia
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z mozliwoécig wskazania miejsc oderwania strumienia oraz okresli¢ wpltyw po-
szczegblnych elementéw konstrukeyjnych na jego catosciowy oplyw.

Mozna wyrdzni¢ nastepujace metody i sposoby wizualizacji oplywu statkow
powietrznych:

e optyczne,
e 7 wykorzystaniem dodatkowej substancji.

e 7z dodaniem ciepta lub innego rodzaju energii.

W metodach optycznych wykorzystuje sie fakt zmiany wspoétezynnika za-
lamania $wiatla wraz ze zmiang gestosci ptynu. Warto podkresli¢, ze moga
one zosta¢ wykorzystane do wizualizacji optywu ciat jedynie w przypadkach,
gdy gestos¢ plynu nie jest statla. Natomiast istota metod z wykorzystaniem
dodatkowej substancji polega na dodaniu do oérodka, w ktérym prowadzone
sa badania wizualizacyjne, substancji o innej gestosci lub lepkosci. Z kolei me-
tody badan wizualizacyjnych z dodawaniem ciepta lub innego rodzaju energii
stosowane sa w tych przypadkach, w ktérych nie mozna zastosowa¢ dwoch
pozostalych [1].

W trakcie wykonywania badan wizualizacji oplywu samolotu F-16C
Block 52 Advanced uzyto metod wizualizacji z wykorzystaniem dodatkowej
substancji. W trisonicznym tunelu aerodynamicznym N-3 Instytutu Lotnic-
twa zastosowano wizualizacje olejowa, natomiast w tunelu wodnym Wojskowej
Akademii Technicznej wizualizacje barwna. Zastosowana wizualizacja olejowa
pozwala zaobserwowaé jedynie zjawiska zachodzace tuz przy powierzchni opty-
wanego obiektu. Z kolei wizualizacja w tunelu wodnym pozwala rowniez zareje-
strowa¢é zjawiska zwiazane z optywem modelu samolotu, zachodzace w pewnej
odleglosci od badanego obiektu.

Badania zostaly przeprowadzone w ramach projektu Badanie charak-
terystyk aerodynamicznych modelu samolotu F-16 w oplywie okolo i nad-
dzwiekowym, wizualizacja oplywu oraz modelowe badania zrzutu podwieszen
— nr ONb501 020540, ktoérego kierownikiem byt prof. dr hab. inz. Aleksander
Olejnik. Realizacja projektu zostata dofinansowana z Narodowego Centrum
Badan i Rozwoju.

2. Pomiar geometrii samolotu F-16C Block 52 Advanced

W celu wykonania modeli do badan do$wiadczalnych w tunelu aerodyna-
micznym N-3 Instytutu Lotnictwa oraz tunelu wodnym Wojskowej Akademii
Technicznej konieczne bylo przeprowadzenie precyzyjnych pomiaréw geometrii
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samolotu F-16. W $rodowisku wyspecjalizowanych systeméw CAD oraz korzy-
stajac z metod inzynierii odwrotnej i najnowszych systeméw przestrzennego
skanowania optycznego, zbudowano model samolotu na podstawie rzeczywistej
konstrukeji. Przy realizacji zadania skorzystano z mobilnego systemu pomiaro-
wego ATOS II Triple Scan firmy GOM. System ten bazuje na metodzie trian-
gulacji optycznej. Ze wzgledu na rozmiary mierzonego obiektu w pierwszym
etapie pomiaréw wykonano pomiar fotogrametryczny samolotu przy uzyciu
systemu pomiarowego TRITOP.

Geometria samolotu otrzymana w czasie pomiaru skanerem optycznym
GOM ATOS II Triple Scan przechowywana jest w postaci chmury punk-
tow. Specyfika pomiaru polega na odwzorowywaniu geometrii fragmentami
o wymiarach ok. 1000 mmx750 mm. Chmury punktéw odwzorowujace mie-
rzony obszar pozycjonowane sa w przestrzeni dzieki punktom referencyjnym.
Oprogramowanie ATOS wyszukuje powtarzajace sie konfiguracje punktéw re-
ferencyjnych i dzeki temu mozliwe jest umieszczenie zmierzonych punktéw we
wladciwym miejscu w przestrzeni. Nastepnie w procesie triangulacji chmure
punktow przeksztatcono na siatke trojkatéow. Ostatecznie gotowy model geo-
metryczny samolotu wykonano przy uzyciu oprogramowania SIEMENS NX.

Rys. 1. Pomiar geometrii samolotu F-16C przy uzyciu systemu pomiarowego
ATOS II Triple Scan
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Rys. 2. Gotowy powierzchniowy model samolotu F-16C Block 52 Advanced

3. Przygotowanie modeli redukcyjnych samolotu wykorzystanych
podczas badan wizualizacyjnych

3.1. Model redukcyjny samolotu do badan wizualizacyjnych w tunelu
aerodynamicznym N-3 Instytutu Lotnictwa

Przy wykonaniu modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced w skali 1:25
na potrzeby badan przeprowadzonych w tunelu aerodynamicznym N-3 Insty-
tutu Lotnictwa zdecydowano sie wykorzysta¢ nowoczesne obrabiarki sterowane
numerycznie, w tym piecioosiowe centra obrobcze. W poréwnaniu z metoda
wzornikowa skrécono czas wykonania modelu oraz uzyskano wieksza doktad-
nos$é¢ odwzorowania powierzchni.

Geometria rzeczywistego samolotu, utworzona jako model powierzchniowy,
zostala przeksztalcona na model brytowy, ktéry nastepnie wykorzystano do
programowania Sciezek narzedzia na obrabiarki CNC. Ponadto zaprojektowa-
no okucie stuzace do montazu modelu do wagi aerodynamicznej w tunelu aero-
dynamicznym N-3. Jako material do budowy modelu samolotu wykorzystano
Certal, ktéry jest twardym i tatwo skrawalnym stopem aluminium. Natomiast
element mocujacy model oraz wysiegnik wagi wykonano ze stali. Wykona-
nie poszczegdlnych elementéw modelu samolotu podzielono na etapy obrobki
zgrubnej, polwykanczajacej i wykanczajacej. Pozwolitlo to na uzyskanie wyso-
kiej gtadkosci obrobionych powierzchni. Usuwajac warstwy materiatu o coraz
mniejszej grubosci, nie powoduje sie drgan obrabianej czesci, co pozytywnie
wplywa na dokladno$é odwzorowania powierzchni.
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Kadtub samolotu podzielono na dwa elementy. Tylna czes¢ kadtuba wraz
ze skrzydlami i nadbudéwka usterzenia pionowego zaprojektowano jako je-
den element. Wykonanie skrzydet wraz z kadtubem pozwolito na zachowanie
kata zaklinowania skrzydel wzgledem kadluba. Dzieki temu rozwiazano pro-
blem zwiazany z mocowaniem do kadtuba bardzo cienkich elementéw, jakimi
sa skrzydta. Zachowano duzg sztywnos¢ i wytrzymalosé przejscia skrzydto-
kadtub. Do wykonania kadtuba wraz ze skrzydtami wykorzystano obrabiarke
piecioosiowa. Zadecydowal o tym ksztalt tego elementu, ktéry byt niemozliwy
do wykonania przy uzyciu konwencjonalnych obrabiarek trzyosiowych. Dzieki
zastosowaniu obrabiarek piecioosiowych zachowano staly kat pochylenia frezu
wzgledem powierzchni, dzigki czemu uniknieto frezowania szczytem narzedzia,
co mogloby doprowadzi¢ do uszkodzen powierzchni. Usterzenie pionowe wyko-
nano jako pojedynczy element wraz z ostona anten na jego szczycie. Plytowe
usterzenie poziome zostato zaprojektowane jako pojedyncze elementy, oddziel-
nie dla kazdej powierzchni ruchomej, z osia obrotu i trzema otworami usta-
lajacymi potozenie katowe. Pletwy ustateczniajace pod kadtubem wykonano
z blachy stalowej o grubosci 1 mm wycinanej jako ptaski kontur na ploterze
laserowym. Caly model po wykonaniu obrobki i ztozeniu poddano kontroli na
maszynie wspolrzednosciowej.

¢ "T{ ;\.?'-

Rys. 3. Obrobka potwykanczajaca tylnej czesci kadtuba modelu samolotu F-16
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Rys. 4. Model samolotu F-16C Block 52 Advanced do badan wizualizacyjnych
w tunelu aerodynamicznym N-3 Instytutu Lotnictwa

3.2. Model redukcyjny samolotu do badan wizualizacyjnych w tunelu
wodnym Wojskowej Akademii Technicznej

Opracowany model cyfrowy samolotu stat sie podstawa do stworzenia mo-
deli redukecyjnych przeznaczonych do badan w réznego typu tunelach. Wsréd
tych modeli znalazt sie model w skali 1:32 przeznaczony do badan wizualizacyj-
nych w tunelu wodnym. Wyposazono go w kanaly doprowadzajace zabarwiona
ciecz do réznych miejsc na jego powierzchni. Wybrano miejsca pozwalajace
oceni¢ optyw kadluba i powierzchni nosnych samolotu. W szczegdlnosci zwro-
cono uwage na pasmo. Kilka otworéw umieszczono réowniez na skrzydtach.
Dzigki zastosowaniu réznokolorowych barwnikéw mozliwe bylo rozréznienie
zachowania sie poszczegdlnych linii pradu. Ze wzgledu na skomplikowang bu-
dowe modelu oraz czas jego wykonania zdecydowano sie skorzystaé¢ z metod
Rapid Prototyping. Model samolotu zostal wykonany z zywicy akrylowej OB-
JET FULLCURE 720 metoda drukowania 3D na drukarce OBJET 350V.

Samolot podzielono na zespoly konstrukcyjne, dzieki czemu mozliwe byto
rozpatrywanie konstrukcji kazdego z elementéw indywidualnie. Pozwolito to
réwniez na wykonanie tych elementéw oddzielnie i w razie potrzeby na tatwa
ich wymiane.

7 uwagi na ograniczone wymiary przestrzeni roboczej drukarki 3D, kadtub
samolotu podzielono na trzy czesci. Miejsca podziatu zostaly tak dobrane, by
w pojedynczych elementach kadtuba znalazlo sie miejsce na system dopro-
wadzania barwnika oraz na mocowanie modelu do ramienia znajdujacego sie
w tunelu wodnym. 7 uwagi na stosunkowo duzg mase modelu zdecydowano
sie zastosowac¢ rurke aluminiowa o Srednicy 0.5 cala. Pozwolilo to na znaczne
zredukowanie masy gotowego modelu.



BADANIA WIZUALIZACYJNE OPLYWU SAMOLOTU WIELOZADANIOWEGO... 395

Rys. 5. Elementy kadtuba modelu samolotu F-16 przeznaczonego do badan
wizualizacyjnych

Usterzenia poziome i pionowe modelu samolotu F-16 wykonano jako po-
jedyncze elementy. O$ obrotu plytowego usterzenia poziomego wykonano ze
stalowego preta o Srednicy 2mm wklejonego w przygotowany w usterzeniu
otwor. Natomiast w usterzeniu pionowym wykonano prostokatny otwor, w kto-
ry wklejono ptytke wykonang z laminatu szklanego, stuzaca do jego montazu
w kadtubie.

Skrzydto modelu podzielono na dwie czesci — gérna i dolna. Podzial nie do-
tyczy spltywowej czedci skrzydtla, ktérej ze wzgledu na jej grubosé zdecydowano
sie nie dzieli¢. Stanowi ona czes¢ gérnej potowki skrzydta. Pomiedzy dwoma
czedciami skrzydia umieszczono stalowa rurke doprowadzajaca barwnik. Rurki
nawiercono i wklejono do gornej czesci skrzydia, w ktérej wykonano otwory
dla barwnika.

Po ostatecznym ztozeniu i uzupetnieniu szczelin, model wyszlifowano, po-
kryto podktadem i pomalowano biatg farba. Gotowy model przedstawiono na
rys. 6.

4. Badania wizualizacyjne w trisonicznym tunelu
aerodynamicznym N-3 IL

Badania wizualizacyjne (wizualizacja olejowa) modelu samolotu F-16C
Block 52 Advanced przeprowadzone zostaly w trisonicznym tunelu aerodyna-
micznym N-3 Instytutu Lotnictwa z uzyciem specjalnej mieszaniny olejowej.
Skladata sie ona z kwasu oleinowego, oleju silikonowego oraz tlenku magne-
zu. Ciecz zostata natozona punktowo na catej gérnej powierzchni modelu. Tak
przygotowany model zamontowano w przestrzeni pomiarowej tunelu.
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Rys. 6. Model do badan wizualizacyjnych samolotu F-16C Block 52 Advanced
w tunelu wodnym WAT

Nastepnie po ustawieniu modelu na zadany kat natarcia wywotywano prze-
plyw o okreslonej liczbie Macha. Po wyschnieciu rozprowadzonej przez prze-
ptyw po powierzchni modelu substancji wizualizacyjnej pomiar zatrzymywano,
a model wyjmowano z przestrzeni pomiarowej w celu sfotografowania. Do wy-
konania kolejnego eksperymentu powierzchnie modelu nalezalo oczyscié i po-
wtorzy¢ procedure przygotowania.

Model samolotu badany byt w konfiguracji z niewychylonymi powierzch-
niami sterowymi. Badania przeprowadzono w oparciu o Procedure badawcza
JPB.05/LA [2] oraz Instrukcje stanowiskowa IS.14/LA [3] Instytutu Lotnic-
twa.

Rys. 7. Model samolotu F-16C Block 52 Advanced przygotowany do badan
wizualizacji olejowej w przestrzeni pomiarowej tunelu N-3 1L
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Dla matego kata natarcia modelu «,, = 1° i liczby Macha Ma = 1,1 nie za-
obserwowano zadnych struktur wirowych oraz oderwan. Przeplyw w zasadzie
rownomiernie optywal model.

Przy kacie natarcia modelu «,, = 5° i liczbie Macha Ma = 0,6 zaobser-
wowano rozktad linii substancji wizualizacyjnej, ktéry wskazywal na obecnosé
wiréw powstalych na pasmie samolotu i przechodzacych nad skrzydlem. Za
owiewka kabiny pilota powstaly wiry, ktére odchylaty przeptyw w kierunku
od plaszczyzny symetrii samolotu. Ponadto na krawedzi natarcia ptata zaob-
serwowano wyrazne odchylenie linii pradu.

Dla kata natarcia modelu «,, = 8° i liczby Macha Ma = 0,9 zaobserwo-
wano przeplyw wiréw schodzacych z pasma samolotu oraz ze skrzydta. Do-
datkowo wiry z pasma przechodzily nad skrzydlem. Za owiewka kabiny pilota
powstaly wiry, ktére odchylaty przeplyw w kierunku od ptaszczyzny symetrii
samolotu. Ponadto na krawedzi natarcia skrzydta skosnego zaobserwowano
lokalne odchylenie linii pradu. Na zewnetrznej czesci skrzydel zaobserwowa-
no ulozenie linii pradu wskazujace na przepltyw wsteczny i zwiazane z tym
oderwanie. Na podstawie otrzymanych wynikow wyznaczono przyblizone po-
tozenie fali uderzeniowej.

Natomiast przy kacie natarcia modelu «, = 14° i liczbie Macha
Ma = 0,45 zaobserwowano wiry generowane przez pasmo oraz przez krawedz
natarcia skrzydta. Za owiewka kabiny pilota powstaly wiry, ktére odchylaty
przeplyw w kierunku od ptaszczyzny symetrii samolotu. Ponadto na krawedzi
natarcia skrzydta skosnego zaobserwowano wyrazne odchylenie linii pradu.
Na zewnetrznej czesci skrzydel oraz na zewnetrznych krawedziach usterze-
nia poziomego zaobserwowano oderwanie. Na usterzeniu poziomym miato ono
charakter babla laminarnego — odklejenie i szybkie ponowne przyklejenie prze-
plywu w obszarze noska profilu.

5. Badania wizualizacyjne przy wykorzystaniu tunelu
wodnego WAT

Badania wizualizacyjne przeprowadzono w tunelu wodnym RHRC model
2436 znajdujacym sie w Wojskowej Akademii Technicznej. Jest to tunel o za-
mknietym obiegu cieczy roboczej. Wyposazony jest w uktad zawieszenia bada-
nego modelu zapewniajacy jego ruch w trzech ptaszczyznach. Ponadto posia-
da instalacje doprowadzajaca do badanego modelu barwniki, ktéra umozliwia
wykonanie badan wizualizacyjnych optywu. Zakres predkosci przeptywu wody
w tunelu wynosi 0 -+ 280 mm/s [4].
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Rys. 8. Wizualizacja olejowa modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced dla liczby
Macha Ma = 0,45 i kata natarcia «,, = 14°

Rys. 9. Wizualizacja olejowa modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced — przednia
czesé kadtuba

Konstrukcja zawieszenia modelu umozliwia jego ruch w przestrzeni po-
miarowej w zakresie katow natarcia —8° + 32°, katéw $lizgu +25° i katow
przechylenia £540°. Zmiany katéw potozenia przestrzennego modelu wykony-
wane sa przy uzyciu silnikéw krokowych. Umozliwia to ptynna zmiane poto-
zenia modelu i zapewnia doktadnos¢ okreslenia potozenia katowego na pozio-
mie 0,001° [4].
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Badania wizualizacyjne wykonano, wykorzystujac przygotowany wczesniej
model samolotu. Poprzez wydrazone w nim dysze podawano kolorowy barw-
nik na krawedzie natarcia skrzydet i pasm, kadtub oraz powierzchnie ptatéw
nosnych. Pozwolilo to zaobserwowaé struktury wirowe w otoczeniu tych ele-
mentéw. W trakcie prowadzonych badan mozna bylo obserwowaé¢ powstajace
wiry i oderwania strumienia optywajacego poszczegdlne elementy modelu sa-
molotu. Przy niewielkich katach natarcia nie zaobserwowano powstawania wi-
réw na powierzchniach no$nych. Model na calej swojej dtugosci optywany byt
niezaburzona struga ptynu. Wraz ze wzrostem kata natarcia mozna bylo zaob-
serwowaé powstajace na pasmach wiry. Struktury wirowe rozwijaly si¢ wraz ze
wzrostem kata natarcia. Zaobserwowano rowniez powstajace wiry za owiew-
ka kabiny. Zaburzony strumien pltynu za owiewka ulegal skreceniu w strone
plaszczyzny symetrii kadtuba, jednocze$nie jej nie przekraczajac, a nastepnie
oddalat sie od niej opltywajac statecznik pionowy. Na podkrytycznych katach
natarcia widoczne bylo oderwanie strug.

Rys. 10. Wizualizacja optywu modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced

6. Poréwnanie wynikéw doswiadczalnych i numerycznych badan
wizualizacyjnych

Numeryczng analize optywu modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced
w skali 1:25 wykonano, wykorzystujac metody obliczeniowej mechaniki ply-
néw (Computational Fluid Dynamics). Do tego celu uzyto programu ANSYS
Fluent [5], ktéry bazuje na rozwiazaniu réwnan rézniczkowych czastkowych
opisujacych ruch plynu metoda objetoéci skonczonych (Finite Volumes Me-
thod). Umozliwia on analize przeplywéw niedcisliwych i $cisliwych z opcjonal-
nym uwzglednieniem lepkosci przeptywu. Do generacji siatek obliczeniowych
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Rys. 11. Wizualizacja oplywu modelu samolotu F-16 — zakrzywienie strumienia za
kabing pilota

uzyto programu ICEM CFD [6], wchodzacego w sktad pakietu ANSYS. Wokot
platowca w celu poprawnego zamodelowania warstwy przyéciennej wygenero-
wano siatke o elementach typu PRISM. W obszarze otaczajacym ptatowiec
zastosowano siatke o elementach typu TETRA, przejécie miedzy siatka war-
stwy przysciennej, a pozostala przestrzenia domeny wykonano z elementéw
typu PYRAMID. Elementy siatki w obszarze warstwy przysciennej zostaly
wykonane w taki sposéb, aby spekialy zatozenie y* = 1.5. Kolejne wysokosci
elementow siatki zwiekszaly sie ze wspélczynnikiem 1,2.

Analizy przeprowadzono dla tych samych predkosci przeptywu i katéw na-
tarcia, dla jakich wykonano badania do$wiadczalne w tunelu aerodynamicz-
nym N-3 Instytutu Lotnictwa. W obliczeniach przyjeto nastepujace zalozenia:

e symetria geometrii i symetria przeplywu — umozliwiaja uzycie modelu
poltéwkowego,

e zagadnienie policzono jako stan ustalony,

e przyjeto model turbulencji Spalart-Allmaras.

Na podstawie analizy otrzymanych wynikéw stwierdzono jakosciowa zgod-
no$¢ pomiedzy wynikami uzyskanymi na drodze doswiadczalnej i numerycznej.
Dla liczby Macha Ma = 0,6 i kata natarcia modelu «,, = 5° otrzymano prze-
plyw wiréw powstalych na padmie samolotu i nastepnie przechodzacych nad
skrzydiem. Ponadto na krawedzi natarcia ptata zaobserwowano wyrazne od-
chylenie linii pradu. Natomiast dla liczby Macha Ma = 0,9 i kata natarcia
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modelu «,, = 8° otrzymano przeptyw wirow schodzacych z pasma samolo-
tu oraz ze skrzydta. Ponadto na krawedzi natarcia skrzydta skosnego réwniez
stwierdzono lokalne odchylenie linii pradu. Na zewnetrznej czesci skrzydetl za-
obserwowano przeplyw wsteczny i zwiazane z tym oderwanie. Dla liczby Ma-
cha Ma = 0,45 i kata natarcia modelu «,, = 14° réwniez otrzymano przeptyw
wiréw schodzacych z pasma samolotu oraz ze skrzydta. Na powierzchni skrzy-
dla otrzymano wyrazne odchylenie linii pradu. Na zewnetrznej czesci skrzydet
oraz na zewnetrznych krawedziach usterzenia poziomego zaobserwowano ode-
rwanie.

Lockheed Martin WTT ILOT N-3
F-16C Block 52+ Ma=0.9

0=8°

ANSYS Fluent RANS S-A
Ma=0.90
a=8°

Wall shear-2

300
250
200
150
100
50
0
-50
-100
-150
-200

Rys. 12. Poréwnanie wizualizacji optywu modelu samolotu F-16C Block 52
Advanced otrzymanych w wyniku przeprowadzenia badan do$wiadczalnych
i numerycznych — liczba Macha Ma = 0,9, kat natarcia a,,, = 8°

7. Whnioski

W trakcie przeprowadzania doswiadczalnych badan wizualizacji optywu
modelu samolotu F-16C Block 52 Advanced zaobserwowano zmiane charak-
teru oplywu wraz ze zmiana katéw natarcia i élizgu oraz predkosci optywu.
Wraz ze wzrostem kata natarcia zaobserwowano powstawanie wirow na krawe-
dzi natarcia pasma i skrzydta. Powstajace wiry powodowaly ,przyklejenie si¢”
strug do plata no$nego. Ponadto zaobserwowano charakter oderwania na po-
wierzchni skrzydel samolotu. Wyniki uzyskane w trakcie numerycznej analizy
oplywu samolotu sg jakoSciowe zgodne z tymi otrzymanymi podczas wykony-
wania badan do$wiadczalnych.
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Przeprowadzone badania wizualizacyjne samolotu F-16C Block 52 Advan-
ced umozliwity:
e identyfikacje charakteru optywu samolotu,
e wyznaczenie obszaréow interferencji optywu poszczegdlnych zespoléw
konstrukcyjnych samolotu,

e identyfikacje rodzaju zawirowan,

e zobrazowanie obszaréw oderwan optywu na powierzchni samolotu.

Uzyskane wyniki potwierdzaja, ze badania wizualizacyjne sg niewatpliwie
jedna z najbardziej skutecznych i efektywnych metod uzyskiwania informacji
na temat zjawisk zachodzacych w trakcie optywu statku powietrznego.
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Flow visualization tests of F-16C Block 52 Advanced multi-role aircraft

Abstract

In the following paper, methods of flow visualization around an aircraft and results
of experiment and numerical calculation of F-16C Block 52 Advanced multi-role air-
craft flow visualization have been presented. The experimental tests have been carried
out at the Institute of Aviation High Speed Aerodynamic Tunnel N-3 and Military
University of Technology Water Tunnel. Furthermore, numerical calculations using
the finite volume method have been performed. As a result of these tests, the nature
of flow around an aircraft with LEX wing has been identified. Moreover, construction
methods of aircraft scaled models used for experimental flow visualization have been
presented. The experimental tests and numerical calculations have been carried out
for sub-, trans- and supersonic speeds.
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Work on a FE model to simulate the Fan Blade-Off (FBO) tests for a
high bypass turbofan engine, which are performed to evaluate risk and
damage related to the event of a blade breaking off in the fan of a run-
ning turbine, is discussed. The model contains all major components of
the complete rig test, typical rotor speeds, geometries, advanced mate-
rial properties (including realistic strength and elastic-plastic behavior,
friction, and impact-absorption characteristics), and follows the funda-
mental dynamics of the FBO test as required by the FAA.

The model has about 60,000 DOF's, uses the explicit FE, and is run in
two phases. In the initial phase the low and high speed rotors are forced
to rotate at the nominal constant speed. Then one blade of the fan is
released starting the second and main phase. The freed blade interacts
with other blades and with the case (with a possibility of piercing it).
This phase focuses on handling the multiple contacts, friction, sliding,
bouncing, and material failure with the strength affected by the high
strain rates. In order to demonstrate capabilities of the simulation the
dynamic responses of the whole engine and several of its components are
presented in detail.

1. Introduction to the FBO test

In aviation reducing weight is critical, and weight savings on the engine is a
major factor in developing competitive airplanes. This is because airframes are
typically built around the engines; therefore lighter engines allow for smaller
engine mounts, which permit thinner wing segments, further resulting in ligh-
ter fuselage, lighter landing gear, etc. However, many engine components are
sized not by operating conditions, but by the threat of a rare but potentially
catastrophic event of the fan blade breaking off when an engine is running.
This event is known in the turbine industry as Fan Blade-Off (or FBO for
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short). Said differently, most engine components are designed heavier (conse-
rvatively adding extra wall thickness to a particular component, for example)
than they need to be because of the remote possibility of a FBO.

On the other hand, because of its physical complexity and the cost and
nature of experimental testing as well as significant difficulties with developing
the event’s analytical /computational models, relatively little is known about
the FBO itself.

The regulations [1] require that to fly an engine must be certified by the
Federal Aviation Administration (FAA). One milestone of the certification
process is the stationary FBO test (described further below).

In order to demonstrate the severity of the FBO in a large turbo fan engine
consider typical values of a fan blade mass of m = 10 kg, a center of mass radius
of r = 1.5m and a fan speed of 5000 rpm (or w = 523rad/s). Then the kinetic
energy of a released blade is E = mr?w?/2 = 3.1 - 10 Nm, which has the
equivalent energy of a 2000 kg vehicle falling from about 150 m height. This
is a huge amount of energy to be absorbed by the case. Furthermore, after
the break, the missing blade shifts the center of gravity of the rotor with an
unbalanced rotating force of F' = mrw? = 4.1-10° N, which is roughly 60 times
greater than weight of a fully assembled turbo fan engine of about 7 - 10* N
(7000 kg mass). During the test the engine case and the mounts must be able
to withstand both the initial impact energy as well as the subsequent rotating
imbalanced force from the fan blade off event

According to the regulations [1] a stationary rig test (Fig. 1) is used to
run the the FBO test. When the engine is running at full power (maximum
permissible rpm), an explosive charge fracture the base of a fan blade triggering
the FBO event.

Fig. 1. A FBO rig test stand
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Generally the engine case must contain the released blade and handle the
out of balance force without braking off the frame (and also not causing the
engine fire due to cutting fuel/oil supply lines). Usually such a test (some
of them are available on YouTube websites) lasts only several seconds. After
the test most engine components are damaged so severely that, despite using
extensive monitoring equipment, only very limited understanding of the test’s
internal mechanics (including the sequence of the events) can be gained from
the experiment.

It usually takes several years and about a billion dollars to develop and
certify a new engine (and not that much less to certify significant corrections
to existing engines). The cost of a FBO test itself is in order of several million
dollars, which seems to be large for providing rather inadequate information
to the engineers. Additionally, there is an opinion that the whole procedure
impedes the general process of the engine development since the risk of failing
the FBO test warrants a conservative approach to the design.

It should be mentioned that formally the regulations [1] indicate (in Sec-
tion 33.94.b2) a possible use of an alternative “analytical techniques which
would be equivalent to a rig test”, where any of proposed techniques should
first be the FAA approved. Presently only the FE technique seems to have a
realistic chance for such an approval. It has a track record of simulating ac-
curately many phenomena of increasing complexity, including the cars’ crash
tests, the Mars landing, etc. Of course, the FE models and simulation should
provide much more useful information about the FBO test that should be
helpful in better understanding of the weaknesses of particular components of
the design and assist in improving it. An attempt to build such a model to
study rig test FBO of a high bypass turbofan engine is presented in the next
sections.

2. Some challenges of the FE simulation

An engine from the GP700 Engine Family (for example, flying Airbus A380
super jumbos) will be modeled (Fig. 2a). The engine needed the FBO test
certification due to redesigning the blades containment belt (Fig. 2b) which
was made of Kevlar with Aluminum Isogrid (Fig. 2¢). The FE model should
contain all major parts of the engine and should be able to represent main
physical phenomena taking place during the test.

Besides all the dynamic effects, large displacements, elasto-plastic defor-
mations, different modes of failures, somewhat exotic material properties the
model should recreate the interaction between particular components after the
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Kevlar-Aluminum Isogrid (C)

/ Blades Containment \

Fig. 2. The engine

FBO event. This requires monitoring possible multiple contacts, including im-
pacts, and friction effects at numerous sliding surfaces (such potential sliding
surfaces are indicated in Fig. 3), which appeared to be a main challenge of the
FE analysis.

Mixer Seal
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ow Pressure
Compressor Tips

Low Pressure

'Il . . . Turbine Blade Tips

|-I-I-I

)
High Pressure Compressor Blade Tips

T ——————a
Fan Blade Tips

Fig. 3. Potential sliding surfaces to be monitored

The FE dynamic analysis is to solve the Newton’s equations of motion that
can be written in the following form

M(z)i+ C(z)i + K(x)x = F(x,t) (2.1)
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where M, C', and K are variable mass, damping and stiffness matrices, F is
vector of applied forces, and x(t) are the system’s degrees of freedom (DOF)
typically represented by the nodal displacements. Eq. (2.1) has to be integrated
numerically by applying some time step At. Essentially there are two ways
in which this operation can be performed; by using the so called implicit
approach [2] (also referred to the standard FE approach available in almost any
commercial software of general use) or by applying the explicit approach [3].

The main difference between these two approaches is indicated in Fig. 4.
Namely, the implicit method attempts to satisfy Eq. (2.1) at time t and then
iteratively also at time ¢ + At. This is done replacing the differential operator
in Eq. (2.1) by an equivalent tangent stiffness matrix K (using the Newmark
integration scheme, for example). Next the resulting set of algebraic equations
is solved by the so-called ’equilibrium iterations’ iterations (usually by apply-
ing the Newton-Raphson scheme). This approach allows for relatively large At,
but may experience difficulties with convergence of the iterations. It turns out
that nonlinearities which have to be considered for the FBO problem make
such an approach extremely difficult to converge. This is mostly due to high
sensitivity of matrix K to the quickly changing status of contact surfaces that
creates numerical instabilities.

xw ot
o

K(xrvxrm:)Ax = AF = O I:"(x,)
X :xﬁ]&"l(xr,x" YAF

t+At AL

Implicit

t+ At

X =M'(F-Cx,-Kx)=M"(F,-F,)
Xeong = % +(% +17XtAt)At Explicit

t+ At

Fig. 4. Implicit and explicit integration schemes

The explicit method satisfies Eq. (2.1) only at t using a simple integration
scheme (mostly the central differences), however, a much smaller At is required
to secure integration accuracy (which in general is more difficult to control).
Usually the time step is chosen such that

l .
At ~ 22 2.2
. (22)
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where i, is the minimum length of the element used, and ¢ = \/E/p is the
speed of acoustic wave. The rule (2.2) forces a careful consideration of applying
a proper sizing of elements in order to properly balance the computational
effort with the accuracy of the results.

As already mentioned the implicit methods were found to be essentially
incapable of handling the FBO problem, Therefore the only practical option
was to apply the explicit method. The LS-Dyna [4] that provides such an
option was used.

After extensive numerical experimentations the meshing pattern shown in
Fig. 5 was adopted. It contains about 17,000 elements (significant number of
them with reduced Gauss integration points) and 60,000 DOF's. The elements’
sizing is such that the time step (2.2) securing accuracy should be about 1 us.

) — 1166 nodes
AT ) Pylon 2511ibs (113%g)

p. 1410 shells

6 links

2 beams
Nacelle Parts 4976 nodes
5448Ibs (247 1kg) 4909 shells
Engine case 7593 nodes
4637Ibs (2103kg) 8214 shells
High Rotor 1025 nodes
10051bs (456kg) 921 shells

2238 nodes
Low Rotor 1832 shells
2820Ibs (1280kg) 18 beam

Fig. 5. Some details of the meshing

The simulation is run in two phases. In the initial phase lasting 30 ms the
low speed rotor (in dark grey) is forced to rotate at 6000 rpm CCW (max
revolution for this engine), while the high speed rotor (in light grey) is forced
to rotate at 18,000 rpm CW. Then, at the steady revolutions of the rotors, one
blade of the fan is released starting the main phase. The freed blade interacts
with the case and with the other blades. The multiple contacts, friction, sliding,
bouncing, and material failure with the strength affected by the high strain
rates, are analyzed in this phase which runs for 100 ms (10 full revs of the low
speed rotor, and 30 revs of the high speed rotor). The whole simulation uses
approximately 125,000 time-steps. It takes about 300 minutes of CPU time on
3GHz 4Gb Ram desktop dual processor computer to run one case. Roughly
56% of this time is spent on handling the contact/sliding issues.
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Five different types of materials were modeled as indicated in Fig. 6a. In
particular, the characteristics for the Kevlar Fabric and the Aluminum Isogrid
where assumed bilinear (see Fig. 6b) with the yield stress (oyeq) and the
failure stress (0fq4i1) as strain rate dependent. A typical strain rate dependency
of a1 (also referred to as the dynamic yield strength) for the Aluminum
Isogrid is depicted in Fig. 6c.
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Fig. 6. The materials

During routine operation the blades run inside the case (containment)
with a small clearance. Just after the FBO the released blade tips hit the case
creating blade tip rubbing force, while tips of other blades of unbalanced rotor
may close the gap to rub the containment’s surface. Due to importance of these
two phenomena in the FBO energy absorption process the simulation should
be capable of recreating them with a reasonable precision. The forces related
to the free flying blade hitting the case (or other blades) are called the impact
rubbing forces and are indicated in Fig. 7a. While the forces due to deformation
of the unbalanced rotor are referred to as the windmill rubbing forces (Fig. 7b).
Both of these forces may fracture next blades and/or damage the aluminum
isogrig of the containment (and further the Kevlar belt). Clearly the blades-
containment interaction depends very much on the friction occurring between
the two rubbing surfaces. A variable relative velocity dependent coefficient of
friction on the rubbing surfaces was assumed in the form
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[ = fhdyn + (st — fayn)e Vel (2.3)

where f14,, and pg are coefficients of dynamic and static frictions between the
coated tips of the rotor blades and the 3 is a decay coefficient.

Running clearance

Containment

a) Impact forces b) Windmill forces

Fig. 7. The blade tip rubbing forces

After the FBO occurs, the fuel is cut off and aerodynamic drag will tend to
decelerate the rotors. This effect was modeled by including mass damping in
the form of the viscous drag forces proportional to the rotor speed and applied
to the blades. The drag force F9 at each node was defined as

FP = —§m,v, 2.4
n

where m,, is an equivalent lump mass of the node, v, is its velocity, and § is a
coefficient of damping which can be obtained from measuring the undamaged
(i.e. without loosing a fan blade) rotor spooldown rates.

Other physical effects which were included in the simulation as well as
various computational difficulties (such as controlling spurious hourglassing
energy, for example) are discussed in more detail in [5]. Also, numerous pro-
blems and issues encountered while developing, debugging, and validating the
model, are described there.

3. Selected simulation results

This is a rather complex model with multifaceted solution routines. There
are many interactions occurring and vanishing during the FBO impact and
subsequent rotations of the imbalance rotors. Therefore animations are very
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useful in viewing and interpreting the results (some of them can be down-
loaded from ftp://engr.usask.ca/jason_husband). The advanced FE software
(such as LS-Dyna) conveniently allows viewing the whole model or its parti-
cular components, and taking snapshot, plotting histograms of large variety
of calculated quantities, etc.

The containment-blades interaction is likely the most challenging part of
the simulations. Several snapshots in time showing how the fan blades interact
with themselves and with the isogrid and belt of the case are presented in
Figs. 8-10. Side views of the case with the blades are presented in Fig. 8. The
trajectory of a point on the released blade (the green blade) is traced with a
green line.

a) =0.031s b) t=0.133s

Fig. 9. Frontal views of the fan blades and containment

The frontal view of the blades and containment just after the FBO are
shown in Fig. 9a, where the containment damage appears to be only due to
the impact rubbing forces, and further down in the process in Fig. 9b with quite
extensive damage to the containment and the remaining blades accumulated
due to all rubbing forces in the system. As can be seen in the fan blades and
casings experience quite dramatic displacements and deformations.
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In order to give some idea of the broken blade’s path the trajectory of a
point on the tip is shown in Fig. 10.

Fig. 10. Trajectory of tip of released fan blade

The entire engine’s behavior at various times is shown in Fig. 11. The
overall deformation is moderate indicating suitability of the model with the
parameters selected to pass the test, which is not accidental; it was achieved
after extensive trials and numerous modifications to the geometry, material
and engine configuration.
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Fig. 11. Snapshots of the of engine’s model structural response

Finally some fragments of the pylon and the turbine exhaust case are
shown in Fig. 12. Careful analyses of these fragments permit determination of
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the histograms of forces in various joint, pylon links, rotor bearings, etc during
the simulation.

Fig. 12. Fragments of the pylon and turbine exhaust

For the purpose of the adjustment of the model parameters and/or the
simulation validation such histograms can be compared to the experimental
histograms of forces from the real FAA test, which are relatively easy to obtain.

4. Concluding remarks

The results presented (and other obtained in this research) allow for the conc-
lusions that a realistic FE simulation of the FBO test is possible, though
difficult, and that such a simulation might be considered as potentially equ-
ivalent to the FAA experimental testing requirements. It would certainly save
cost and give a better insight into the FBO event mechanics.

We have also concluded that currently only the simulations using the expli-
cit FE are practically viable. Generally, simulations of that type are long and
therefore the element sizing and meshing patterns, which seem to have the
greatest effect on the computational effort required, should be selected ve-
ry carefully. On the other hand, more segments can be added to the model
(to include more equipment components, for example) with marginal extra
computations.

Finally, it is believed that the FE model presented here apprehends the ma-
in features of the test, nevertheless it may by further improved be adding more
physical effects (such as including heat generated by rubbing, for example), or
even by attempting to simulate the FBO event under the flying conditions.
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Symulacja MES testu urwania lopatki wiatraka w turbinie silnika
odrzutowego

Streszczenie

Ryzyko zwiagzane z urwaniem topatki wiatraka w pracujacym silniku odrzutowym
i jego zniszczeniem jest testowane w tzw. testach FBO (fan blade-off). Obecne re-
gulacje wymagaja, aby silnik przed dopuszczeniem do latania przeszedl stacjonarny
test FBO administrowany przez FAA (Federal Aviation Administration) wykazujacy,
ze zniszczenia nie wychodza poza jego obudowe. Taki test jest jednak bardzo kosz-
towny i daje tylko ograniczone informacje o jego przebiegu. Dlatego oczekuje sie, ze
symulacja MES, ktora moze by¢ rozwazana jako potencjalnie rownowazna do wyma-
gan testowych FAA, zaoszczedzi kosztow i pozwoli lepiej zrozumieé¢ mechanike calego
testu FBO.

Artykul przedstawia zarys prac nad modelem MES silnika turbo-odrzutowego
GP700 przy zastosowaniu metody ES typu ’explicit’ i programu LS-Dyna. Model za-
wiera wszystkie gléwne komponenty stanowiska testowego, uzywa typowych predkosci
wirnika, geometrii, zaawansowanych wlasnosci materiatowych i uwzglednia podstawo-
wa dynamike testu FBO. Do jego opisu uzyto okolo 60000 stopni swobody, zbudo-
wany jest gléwnie z elementéw powlokowych i ma dwie fazy analizy. We wstepnej
fazie wirnik niskobrotowy jest rozpedzany do 6 000 rpm, a wirnik wysokoobrotowy do
18 000 rpm. Nastepnie jedna lopatka wiatraka jest uwalniana, zaczynajac gtéwna faze
analizy, w ktérej wolna topatka oddziatywuje z innymi topatkami i z obudows silnika
(z mozliwoscia jej przebicia). Model dopuszcza wielokrotne kontakty, tarcie, posli-
zgi, odbicia i zniszczenia materiatu, ktérego wytrzymalosé jest zalezna od predkosci
odksztalcen. Ta faza zajmuje 100 ms (albo 10 pelnych obrotow wirnika wolnoobroto-
wego) 1 uzywa okolo 125 000 krokéw czasowych. W tej fazie szczegélowo monitorowane
jest dynamiczne zachowanie wszystkich komponetéw silnika (wlacznie z sitami na lo-
zyskach wirnikéw i w mocowaniach do ramy kadtuba).
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Wydzial Mechatroniki @ Budowy Maszyn Politechnika Swietokrzyska, Kielce
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W pracy omoéwiono i podjeto prébe analizy wplywu metody formowania
wloknistych materialéw kompozytowych na jakosé laminatéw. W poniz-
szej pracy opisano zastosowanie modelu matematycznego bazujacego na
teorii tancuchéw Markowa (MM) do szacowania parametréw wytrzyma-
losciowych. Zapewnia to, z pozycji zunifikowanej, narzedzie do skoor-
dynowanego opisu wytrzymalosci statycznej, zycia zmeczeniowego, do
oceny wytrzymaltosci resztkowej i pozostalego zycia zmeczeniowego po
wstepnym obciazaniu zmeczeniowym. Nie mozna stwierdzi¢, ze problem
juz rozwiazano, ale poprzez analize konkretnego przyktadu numeryczne-
go pokazano, ze model zasluguje na wnikliwe przestudiowanie, a rozwi-
niecie tego modelu moze by¢ sensowne. W modelu zatozono, ze kompo-
zyt sktada si¢ z komponentéw majacych indywidualne fizykomechanicz-
ne wlasciwosci o niesymetrycznej [0/45]g strukturze. W tym artykule
wykorzystano eksperymentalne dane kompozytu formowanego metoda
worka prézniowego o osnowie poliestrowej (Firestop 8175-w-1) wzmoc-
nionej tkaning i mata szklana, odpowiednio: biaxial i mato-tkaning ty-
pu E. Przed wycigciem probek okreslono parametry i kryteria technolo-
giczne formowanego kompozytu, jak ilo$¢ i czas nasaczania wzmocnienia
kompozytu zywica polimerowa. Pokazano, ze model MM daje relatywnie
dobre wyniki.

1. Wprowadzenie

Uwidacznia sie intensywny rozwoj inzynierii materiatowej, skupiajacy co-
raz to wieksza i lepsza gama komponentow, stanowiacych podstawe projekto-
wania ztozonych elementéw konstrukcyjnych. Przy formowaniu czy wytwarza-
niu nowych materialéw [1] o strukturze warstwowej wazna jest ich funkcjonal-
nosé¢ i alternatywa dla tradycyjnych rozwiazan. Dzigki temu sa materiatlami
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wielosktadnikowymi o komponentach wzajemnie potaczonych, maja jednolity
budowe, a ich wlasciwosci zaleza od rodzaju osnowy [2] oraz adhezji wystepu-
jacej miedzy nimi. Struktura wewnetrzna takiego materialu istotnie wplywa
na jego specyficzne wlasciwosci, ktore dodatkowo mozna modyfikowaé przez
odpowiedni dobér metod, proceséw i parametréow technologicznych.

W ostatnich latach zrozumienie efektu brzegowego [3] skupia sie raczej na
zobrazowaniu tego zjawiska, niz na stworzeniu metod pozwalajacych uwzgled-
ni¢ jego wpltyw na wytrzymaltosé ztozonych materialéw czy elementéw kon-
strukcji. Niwelowanie tych zjawisk oprécz polepszenia jakosci wykonania widk-
nistych materialéw kompozytowych (WMK) czy krawedzi probki odbywa sie
poprzez zastepowanie tradycyjnych metod wytwarzania WMK w formach
otwartych (jak laminowanie reczne lub natrysk zywicy z wléknem cigtym czy
dlugim) metodami w formach zamknietych (jak infuzja, RTM, I-RTM,...).

Zjawiska brzegowe sa bardzo czule na jako$é i niedoskonalosci struktury
WMK wytworzonego w procesie formowania materiatu [4], [5]. Rozwarstwie-
nia na brzegach probek czy efekt skali sa bardziej widoczne przy zniszczeniu
kompozytu w badaniach dynamicznych.

Gurvich oraz Pipes [6] przedstawili ogblne podejscie wyjasniajace efekt
skali w kompozytach polimerowych, ktory jest wygodny w analizie wielokro-
kowego statystycznego procesu zniszczenia WMK (tendencja spadku wytrzy-
malosci przy wzroécie grubosci laminatu).

Numeryczng metode okreslania i badania wytrzymaltosci kompozytéw wie-
lowarstwowych, ktérych koncentracje naprezen sa bardziej ztozone niz w kom-
pozycie jednokierunkowym, zaproponowal Curtin [7]. W zaleznosci od badan
lub charakteru obcigzen wyrdézniamy wplyw zjawisk takich jak: jako$é¢ swo-
bodnego brzegu (technologia ciecia [8]), realizacja destrukeji prébki w trakcie
obcigzenia [9] czy efekt skali (wielko$¢ pomiarowa probki [10], [11]). Duze gra-
dienty naprezen na krawedzi probki (wywolane efektem brzegowym) byty ana-
lizowane przy powstawaniu destrukeji (rozwarstwienia [12]). Zrozumienie te-
go zjawiska w materiatach warstwowych prowadzi do analizowania rozktaddw
naprezen przy uwzglednieniu roli struktury (dla dowolnego ulozenia warstw
w laminacie [13], [14]).

Poprawa wartosci charakterystyk mechanicznych WMK staje sie w ostat-
nich latach bardzo waznym celem modelowania. Sieci Markowa [15] sa jed-
nym z wariantéw opisania gromadzenia sie zniszczen, czyli zjawiska kumulacji
uszkodzen poprzez proste zaleznosci, jak sumowanie uszkodzen zmeczeniowych
za pomoca statycznych i zmeczeniowych wtasciwosci widknistych materiatow
kompozytowych. Jednakze nie jest to idea nowa i czeSciowo niektore zaleznosci
byly przedstawione w pracy [16]. W modyfikacjach [17], [18] modelu Markowa
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zastosowano nowe sformutowania zwiazkéw parametréow rozkladu statycznej
i zmeczeniowej wytrzymaltosci.

Zmienne losowe czy wektory losowe opisuja zjawiska statyczne, podczas
gdy procesy stochastyczne opisuja pewne zjawiska i procesy zmieniajace sie
w czasie. Terminem ,tancuch” okresla sie przypadek dyskretnego parametru
czasowego, w odréznieniu od przypadku parametru ciagltego, z ktorym zwigza-
ny jest termin ,,proces”. W wielu modelach fenologicznych problem oméwienia
podstaw, idei i metod stochastycznego modelowania procesu zmeczenia jest
dyskutowany i poruszany [19]-[21].

2. Material i metodyka badan

Obiektem badan byt wtoknisty material kompozytowy formowany metoda
worka prézniowego (Vacuum bagging) ze wzmocnieniem (tabela 1) w postaci
mato-tkaniny szklanej o gramaturze 600 g/m? (kompozyt 1) i tkaniny dwu-
kierunkowej +45°/ — 45° Dipex Biaxial GBX L800 o gramaturze 450 g/m?
(kompozyt II).

Kompozyty wykonano w Zakltadzie Kompozytow firmy ,BELLA” o niesy-
metrycznej [0/45/0]s strukturze [22]. W sklad niesymetrycznego kompozytu I
1 kompozytu II oprécz wzmocnienia wchodzila zywica poliestrowa nienasyco-
na firmy BUFA (Firestop@8170-W1) oparta na kwasach DCPD (zawierajaca
ATH oraz specjalny dodatek blokujacy emisje styrenu). Parametry technolo-
giczne formowanych laminatéow przedstawia tabela 1.

Tabela 1. Parametry laminatow formowanych metoda wtlaczania zywicy

Utwar- Wspotezynnik Czas Czas Dodat-
Technologia dzacz wzmocnienia | zelowania | odformo- | kowa
[ml] [%] [min] wania | obrébka

tkani
Kompozyt I | Butanox mato-tkanina

szklana, 50
M50, 40 - 60 o
o tkanina 30°C
z inicja- . (T = 22- 24h
dwukierunkowa R (16 h)
Kompozyt I | torem +45°) — 45° 23°C)
NCL-10

Dipex Biaxial, 50

Zastosowana zywica nie zawiera halogenkow, jest stosowana do produkcji
laminatéw o obnizonej palnosci (spelniajacych norme EC 95/28) i dobrych
wlasnosciach (tabela 2).
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Tabela 2. Specyfikacja techniczna zywicy Firestop@ 8170-W1

‘ Whasciwosci ‘ Norma ‘ Wartosc¢ ‘
Gestos¢ w 20°C [g/ml] DIN 53 217/2| 1,25
Temperatura zapltonu [°C] DIN 53 213 32
Lepko$¢ w 20°C Brookfield RV/DV-II Spl 4. 1SO 2555 800-1400
rpm 20 [mPa-s]

Zawartos¢ monomeréw [%)] 40-42

Materialy formowane metoda worka prézniowego taczy metoda lamino-
wania recznego, gdzie wzmocnienie zostalo utozone do wezeéniej przygotowa-
nej formy z uzyciem elastycznego worka. To znaczy, ze przy pomocy pedz-
la (i walka) nasaczono warstwy wzmocnienia kompozytu (w postaci tkaniny
biaxal — kompozyt I i mato-tkaniny — kompozyt II) zywica, az do pozada-
nej grubosci laminatu. Etapy i czas formowania kompozytu na osnowie po-
liestrowej o strukturze niesymetrycznej [0/45/0] (plyty plaskiej o wymiarach
1000 mm x 300 mm) przedstawiono w tabeli 3.

Tabela 3. Etapy przygotowania WMK metoda worka préozniowego

[Lp. |

Etapy formowania WMK (czas)

1.

Przygotowanie komponentéw lami-
natu (20 min)

Natozenie rozdzielacza na wczesniej
przygotowang forme w postaci pa-
sty i polerowanie formy po natoze-
niu érodka rozdzielajacego forme od
laminatu (3 warstwy: 3 x 20 min)

Przygotowanie potki uszczelniajacej
o szerokoéci 10-15 cm, na ktérej przy
pomocy specjalnej tasmy uszczel-
nia si¢ membrane worka prézniowe-
go (naklejenie na brzegach formy ta-
$my uszczelniajacej i mocujacej

— ok. 20 min)
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4. | Przygotowanie i utozenie w formie
suchego wzmocnienia nasaczonego
zywica (do 5 min)

5. | Nalozenie pozostalych warstw tka-
niny: mato-tkaniny kompozyt I lub
biaxal kompozyt II — przesaczajac

je zywica (ok. 25 min)

6. | Na przygotowany laminat naktada-
my tkanine delaminacyjna i tkani-
ne przepuszczajaca (oddychajaca)
(do 5min)

7. | Ulozenie i doklejenie (na brzegach
formy) folii prézniowej (6-8 min)

8. | Zamontowaniu membrany préznio-
wej z wentylami — po czym spraw-

dzenie szczelnodci formy zamknietej
po uzyskaniu prézni (do 15 min)

9. | Formowanie WMK oraz utwardza-

nie (ok. 180 min)

7 tak wykonanych laminatéw wycigto probki zgodnie z norma DIN-EN ISO
527 (rys. 1) o zréznicowanej dlugosci pomiarowej (60 mm i 150 mm) metoda
frezowania z uzyciem wspomagania numerycznego CNC.

Zastosowano nastepujace oznaczenia probek poddanych statycznej prébie

rozciggania:
e POLY1_A-xx — gdzie POLY1 oznacza kompozyt I o utozeniu [0/45/0]s

z dtugodcia pomiarowa L4 = 150 mm z numerem prébki xx;
e POLY2 B-xx i POLY2 C-xx — gdzie POLY2 oznacza kompozyt II
o ulozeniu [0/45/0]s z rézna dlugoscia pomiarowa: Lp = 50 mm oraz
Lo = 60mm z numerem prébki xx.
Aby zniwelowaé wplyw koncentracji naprezen na wlasciwosci mechanicz-
ne kompozytu polimerowego przed powierzchniowym niszczeniem, naklejano
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a

Nl

250+1

25:025

50

2+0.25

b) 12041

25+0.25

30

24025

Rys. 1. Geometryczne wymiary probek: POLY1_A-xx i POLY2_B-xx (a) oraz
POLY2_C-xx (b)

naktadki w czedci mocowania probki w pneumatycznych uchwytach maszyny
(zwigkszajac tym samym powierzchnie réwnomiernego rozktadu koncentracji
naprezen w badanej prébee); wspélezynnik wzmocnienia objetosciowy.

Prébki poddano nastepnie statycznej prébie rozciggania (wg normy ISO
14129:1997) z predkoscia rozciagania 1 i 2mm/min, odpowiednio dla prébek
POLY2_C i POLY2_B (POLY1_A) na uniwersalnej maszynie wytrzymaloscio-
wej Instron 8501 w Laboratorium Wytrzymaltoéci Materialéw w Centrum La-
serowych Technologii Metali Politechniki Swietokrzyskiej.

Analiza wplywu struktury na wlasciwosci mechaniczne byta prowadzona
metodami metalograficznymi z zastosowaniem metalografii ilosciowej. Otrzy-
mane probki byly przecinane na przecinarce metalograficznej firmy BUEHLER
model IZOMET LS z zastosowaniem tarcz kompozytowych typu 15HC. Prébki
po zainkludowaniu poddano szlifowaniu i polerowaniu, wykorzystujac prepa-
ratyke firmy BUEHLER opartej na $cierniwie z diamentéw polikrystalicznych.
Ilodciowa charakterystyka wytworzonych struktur kompozytowych byta okre-
slona na podstawie obrazu mikroskopu (powigkszeniem 500-krotne).

3. Analiza wynikéw

Znajomosé i umiejetno$é¢ szacowania witadciwoéci mechanicznych, z uwz-
glednieniem mechanizméw i kryteriow zniszczenia WMK, pozwala doktadne
okresli¢ wtasciwosci czy state materiatowe. Otrzymane wartosci wytrzymatosci
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po statycznej prébie rozciggania probek z dwa razy wieksza dtugoécia pomia-
rowa (Lp) charakteryzuja sie do$¢ znacznym rozrzutem (wykresy o-¢, rys. 2)
niz probki z dlugoscia pomiarowa Lo = 60 mm (rys. 3).

120

o, [MPa) 3

camrny

100
5 /M 2

< 4
80 ,
1

4 05 1 15 2 & [%] 25

Rys. 2. Krzywe o-¢ dla prébek POLY2_B

1 15 2 25
e[%]

Rys. 3. Krzywe o-¢ dla probek POLY2_C

Znaczne réznice wladciwosci o (tabela 4), zauwazone w probkach z 2-razy
wieksza dlugoscig pomiarowa, spowodowane byly nagromadzeniem sie defek-
téw w strukturze (rys. 4). Wynika to z wiekszego prawdopodobienstwa po-
jawienia sie defektéw w diuzszej prébee, niz w prébee krétszej. Srednig wy-
trzymatos¢ prébek z dtugoscia pomiarowa Lo = 60 mm okreslono na poziomie
86,71 MPa, a wiec wyzsza niz dla prébek z dwa razy wigksza Lp (POLY2_B)
o ok. 5%. Natomiast kompozyt I (POLY1_A) charakteryzuje sie¢ mniejsza $red-
nig wytrzymatosécia o ok.11% niz kompozyt II wzmocniony tkaning Dipex
Biaxial (POLY2_B) dla prébek z dlugoscia pomiarowa L4 = 150 mm.
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Tabela 4. Zestawienie charakterystyk wytrzymatosciowych WMK wykona-
nych metoda worka prézniowego

Srednia charakterystyki wytrzymalosci (o) i modulu Younga (E)
kompozytu szklanego o osnowie poliestrowej [0/45/0]g

prébki POLY1_A (kompozyt I)

o [MPa] 73,67

Rozrzut o [MPa) 67417817

E [GPa] 9,26

Rozrzut E [GPal 8,73-10,21
probki POLY2_B (kompozyt II)

o [MPa] 82,72

Rozrzut o [MPa] 71,25-103,40

E [GPa] 8,18

Rozrzut E [GPa) 8,13-12,42
prébki POLY2_C (kompozyt II)

o [MPa] 86,71

Rozrzut o [MPal 79,38-90,37

E [GPa] 10,40

Rozrzut E [GPal 9,89-10,67

Rys. 4. Mikrostruktury defektéw w kompozycie warstwowym w postaci braku
adhezji na granicy przylegania wiékno-matryca (1) oraz lokalnych nieciaglosci
wldkien, jak réwniez imperfekeji matrycy w postaci pustek (2) i mikroszezelin (3)

4. Okre$lenie parametréw zmeczeniowych

Ustalenie $redniej warto$ci wytrzymalosci statycznej (Ssiqar) kompozytow
polimerowych otrzymanych ze statycznej préoby rozciagania postuzyt dla okre-
Slenia pozioméw naprezen krzywej zmeczeniowej (S-N). Ze wzgledu na fakt,
ze niektére konstrukcje pracuja pod dziataniem duzych obciazen z niewielka
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liczba cykli, zdecydowano, ze badania zostana przeprowadzone z maksymalng
liczba cykli (do 30000) przy ustalonych poziomach sily.
Probki POLY2_C na osnowie poliestrowej poddane zostaly obciazeniom
cyklicznym na dwéch poziomach K *Sgq:, z zalozong czestotliwoscia f = 6 Hz.
Z przeprowadzonego eksperymentu zostata wyznaczona krzywa S-IN, ktéra
poshuzyla do wyznaczenia pozioméw obciazen wytrzymatosci resztkowej (Sg)
z wybrang liczba cykli.

4.1. Zamodelowanie parametréw wytrzymalto$ciowych wldéknistych
materialéw kompozytowych z uwzglednieniem teorii
tancucha Markowa

W modelu bazujacym na teorii tancucha Markowa [21] przyjeto, ze znisz-
czenie zmeczeniowe prébki zachodzi po zniszczeniu pewnej krytycznej mikro-
objetosci (KMO) zlozonej z wzdtuznych widkien czy wiazek z widkien (pra-
cujacych w zakresie sprezystym) i plastycznej osnowy, w ktérej deformacje
plastyczne akumuluja sie podczas cyklicznego obciazania (czyli KMO obejmu-
je osnowe oraz pozostale warstwy wildkien o kacie utozenia réznym od widkien
pracujacych wzdtuz osi witékien). Oprécz tego w modelu przyjeto, ze w wyniku
cyklicznego obciazania liczba r pracujacych w zakresie sprezystym elementéw
w KMO, zdolnych do przejecia naprezenia, zmniejsza sie o pewna warto$¢ rp,
powodujac zniszczenie elementéow pracujacych wzdluz widkien, az do powol-
nego zniszczenia catej probki.

Zanim deformacja plastycznej czesci probki osiagnie wartosé ey, to pracu-
jace widkna w zakresie sprezystym i osnowa pracujg razem. Po usunieciu ob-
ciazenia w probce powstaja wewnetrzne naprezenia: rozciaganie w sprezystej
i Sciskanie w plastycznej czesci probki. Jesli deformacja przekroczy poziom ey,
nastepuje zniszczenie KMO (zlozonej z podtuznych wiékien czy wiazek z wlé-
kien pracujacych w zakresie sprezystym) i w konsekwencji calej probki. To
graficzne przedstawienie materiatu nosi charakter symboliczny. Bardziej obra-
zowo opisuje on metale, gdzie akumulacja naprezen plastycznych jest zwiazana
z plynieciem (dla metali — przesuniecie po plaszczyznach poslizgu). Zatozymy,
ze kazdy przypadek plyniecia, w opisie matematycznym, prowadzi do odpo-
wiednich zmian w sieciach Markowa, a w opisie fizycznym — do pojawienia
sie statego plastycznego odksztalcenia eyq. Zniszczenie KMO odbywa sie po
akumulacji krytycznej liczby ry, tj. po akumulacji krytycznych odksztalcen
plastycznych ey o = ey1ry, gdzie ry, a zatem i ey sa parametrami modelu.
Poniewaz elementy w cze$ciach pracujacych w zakresie sprezystym i plastycz-
nym tworza jednosé¢, podlegaja wspoélnej deformacji, akumulacja plastycznego
odksztalcenia (nieodwracalna deformacja czesci pracujacej w zakresie plastycz-
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nym) prowadzi do pojawienia sie naprezen resztkowych (naprezen rozciggaja-
cych w sprezystej czeSci prébki, a naprezen sciskajacych w czesci plastycznej
probki).

Potaczywszy proces powolnego zniszczenia probki ze stacjonarnym tancu-
chem Markowa, ktorego stany sa okreslone przez liczbe zniszczonych wzdtuz-
nych elementéw (przypadek A) i osiagnieta granica plastycznosci (o pewna
warto$é ry: przypadek B), macierz transformacji prawdopodobienstwa moze-
my przedstawi¢ jako zbior (ry +1) blokéw o (rg+1) stanach wewnatrz kazdego
z nich. Indeksy i i j stanéw wejécia i wyjécia zostaly wyrazone odpowiednio
za pomoca lokalnych indekséw iy, iR, jy, jr Wzorami

i=(rr+1)(iy —1)+ir j=r+1)(y —1)+jr (4.1)

Tabela 5 przedstawia przyklad takiego (symbolicznego) wypelnienia ma-
trycy, gdy vy = rg = 2. W tym przypadku zniszczenie prébki odbywa sie,
jesli mamy zniszczone dwa elementy (1) pracujace wzdluz widkien czy wiazek
wlékien (przypadek A), lub dwa zniszczenia spowodowane osiggnieciem gra-
nicy plastycznodci (2) elementéw w stanie plastycznym (przypadek B), albo
przypadki A i B zachodzace jednoczeénie. Powyzsze wydarzenia odpowiadaja
przejsciowym (pochlaniajacym) stanom w tancuch Markowa.

Tabela 5. Przyktad struktury macierzy transformacji prawdopodobienstw

Ty 1 2 3
IR 1 2 3 1 2 3 1 2 3
ivligli\j] 1 2 3 4 5 6 7 8 9
1| 1 [propyo|PR1PY0|PR2PY0[PROPY 1|PRIPY 1|PR2PY 1|PROPY 2|PR1PY 2|PR2PY 2
11212 0 |propyvolpripyo] O |propyi|priPy1] O  |proPy2|PR1PY?2
313 0 0 1 0 0 0 0 0 0
114 0 0 0 |prRoPY0|PR1PYO|PR2PYO|PROPY 1|PR1PY 1|PR2PY 1
212]5] 0 0 0 0 |propyolpriPYo| O  |prROPY1|PRIPY1
316 0 0 0 0 0 1 0 0 0
17 0 0 0 0 0 0 1 0 0
31218 0 0 0 0 0 0 0 1 0
319 0 0 0 0 0 0 0 0 1

W przedstawionym przykladzie [(ry + 1)(rg + 1) = 9] posiadamy 9 ta-
kich stanéw. Symbole pro, pr1 oznaczaja prawdopodobienstwa zniszczenia
odpowiadajace liczbie elementéw (rigid) pracujacych w zakresie sprezystym
(sztywnych — przypadek A), a pyo, py1 prawdopodobienstwa odpowiednich
liczb elementéw, w ktorych osiagnieta zostala granica plastycznosci (yielding —
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przypadek B). Zakladamy, iz liczba zniszczonych elementéw pracujacych w za-
kresie sprezystym po jednym kroku ma rozklad binominalny. Jesli pozostato
ng nadal nie zniszczonych elementéw, to prawdopodobienstwo zniszczenia kg
dodatkowych elementéw okreslamy wzorem

pr(i,j) = <Zz> (Fr(Sr(ir,iv)))" (1 — Fr(Sgr(ir,iy)))"* " (4.2)

gdzie

i=(rr+1)(iy —1) +ig j=r+1(y —1)+jr
NR=TR — IR kr =jr —ir

przy 0 < kg < np, 1 <ngr <rg—1; Fr(-) — skumulowana funkcja rozkladu
(cdf — liczb losowych) wytrzymalosci elementéw pracujacej w zakresie sprezy-
stym; Sg(igr,iy) — naprezenie w czesci pracujacej w zakresie sprezystym, gdy
proces znajduje sie w stanie .

Prawdopodobienstwo tego, ze przy tym samym stanie procesu dodatko-
wa liczba elementéw z osiagnieta granica plastycznosci (przypadek B) bedzie
rowna ky, mozna opisa¢ analogicznym wzorem

py (i,7) = <Z:> (Fy(Sy(iR’iy)))kY(l — Fy(Sy(iRJy)))ny—ky (4.3)

gdzie
ny =ry — iy ky =jy — iy

przy 0 < ky < ny, 1 < ny < ry — 1; Fy(-) — funkcja rozkladu cdf odpo-
wiednich liczb elementow, w ktorych osiagnieta zostata granica plastycznosci;
ry — krytyczna liczba elementéw, w ktérych osiagnieta zostala granica pla-
stycznosci; jy — liczba elementéw, w ktorych osiagnieta zostata granica pla-
stycznosci; (jy — 1) — liczba okreslajaca przypadek B; Sy (ig, iy ) — naprezenie
w zakresie plastycznym z okreslona liczbg elementéw, ktére osiagnety granice
plastycznosci (jy — 1) i zostaly w zakresie plastycznym zniszczone (jr — 1).

Dla punkéw pracujacych w zakresie plastycznym zakladamy rozkiad
logarytmiczno-normalny

. Tr — 90 . y— 90
Fx(2) = (=) Fy(y) = (") (4.4)
gdzie: X i Y — granica wytrzymalodci elementéw pracujacych w zakresie spre-
zystym i w zakresie plastycznym (w skalach logarytmicznych); 6y, #; — parame-
try rozkladu wytrzymalodci ($rednia i odchylenie standardowe); @(-) — funkcja
o standardowym normalnym rozktadzie.
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4.2. Lokalne naprezenia

Lokalne naprezenie w modelu okreélono na podstawie liczby zniszczonych
elementéw, pracujacych w zakresie sprezystym (przypadek A), okreslonej po-
przez funkcje normalnego naprezenia oraz liczby elementéw, ktore osiagnety
stan plastyczny (przypadek B: granic plastycznosci). Przyjeto, ze poczatkowa
warto$é przekroju jest réwna f (f = fr + fyv, gdzie fr, fy sa odpowiednio
przekrojami poprzecznymi czedci pracujacej w zakresie sprezystym i plastycz-
nym). Procentowe okreslenie liczby elmentéw pracujacych w czesci sprezystej
do plastycznej okredla struktura KMO.

Przypomnijmy, ze plastyczna czeScia modelu jest struktura KMO kom-
pozytu z wyjatkiem sprezystych elementéw. Natomiast wzgledna warto$¢ po-
wierzchni czedci sprezystej fr (fy = 1 — fr) przyjmujemy jako stala materia-
towa [20].

Po zniszczeniu elementéw pracujacych w zakresie sprezystym nowa wartosé
tego przekroju przyjmie postac

i
frRi=f R(l - —)
TR
Liczba kruchych elementéw w mikroobjetosci rézni sie od krytycznej liczby rgr
po osiagnieciu zniszczenia KMO z uwzglednieniem struktury kompozytu. Pole
przekroju poprzecznego czedci pracujacej w zakresie plastycznym nie zmienia
sie, ale jej dlugos¢ zalezy od liczby elementéw, ktore osiagnety granice plastycz-
nodci. Jesli obie czesci pracuja w zakresie sprezystym, to réwnanie réwnowagi
i kompatybilnosci (zgodnosci deformacji) mozemy zapisaé
Sr Sy
Srfr+ Sy fy =5f = (4.5)
Er FEy
gdzie: S — érednie normalne naprezenie; £ — modul sprezystosci, indeksy RiY
oznaczaja odpowiednio czesci pracujace w zakresie sprezystym i plastycznym.

4.3. Roéwnanie krzywej zmeczeniowej i wytrzymalosci resztkowej

Krzywa zmeczeniowa okreslamy poprzez zmiane numeracji stanéw w ja-
kim znajduje sie WMK. Wéwczas macierz transformacji prawdopodobienstw
przyjmuje postaé

TI_S CS) fr—s
o1 9 »

gdzie: Q —macierz stochastyczna opisujaca prawdopodobienstwo transformacji
tylko wsréd standéw przejsciowych; I — macierz jednosci; 0 — macierz zerowa
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((r —s) x s); R — macierz opisujaca prawdopodobienstwo transformacji ze
stanéw przejéciowych do standéw absorbujacych w jednym kroku.

Mozna wykazaé, ze macierz transformacji prawdopodobienstwa o k stop-
niach P¥ ma postaé

#y _pk_| T O

Elementy (i,j) macierzy QF opisuja prawdopodobienstwo osiggniecia stanu
przejsciowego S; po dokladnie k krokach, zaczynajac od stanu (przejsciowe-
go) S;.

Model jest oparty na czterech warunkach:

L N={BE(Ty)}=1-Q)

2. 7= {Var(T;;)} = N¢, gdzie £ = [1,...,1]T jest kolumnowym wektorem
jednostek;

3. To = (2N = I)7 — 7, gdzie T4, = {(E(T}))?*};

4. B = NR; gdzie: T}; — liczba wizyt do stanu j, startujac od stanu i;
T; — czas absorpcji (wlaczajac stan poczatkowy), startujac od stanu i;
E(T;), Var(T;) — $rednia I wariancja czasu absorpcji, jesli i jest stanem
poczatkowym; 7 = {E(T;)}, 72 = {Var(T;)} — odpowiadajace sobie
wektory kolumnowe, ¢ jest indeksem stanu przejsciowego; B = {b;;}
— macierz prawdopodobienstw absorpcji, gdzie b;; jest prawdopodobien-
stwem, ze proces bedzie zaabsorbowany w stanie j, jedli stan poczatkowy
to 1.

Przy zalozeniu, ze obciazenia maja charakter cykliczno-pulsacyjny, przyj-
mujemy ze jeden krok w lancuchu Markowa odpowiada ks cyklom (wéwezas
ks jest tez elementem wektora n). Przy réznym stanach poczatkowych, wektor
kolumnowy $redniej liczby krokéw przed transformacja (przejéciem), mozna
wyrazi¢ zaleznoscia

T =N¢ (4.8)

gdzie: N = (I — Q)~! — macierz podstawowa prawdopodobiefistw stanéw
poczatkowych, ktéra okresla wartos¢ oczekiwang i wariacje czasu absorpcji;
& — wektor kolumnowy o elementach 1.

7 wektorem wariancji

Ty =0 2N -I)T — T4 (4.9)

gdzie: 74,(i) = (7(i))?, i € Ia, I4 — jest ciagiem indekséw stanéw nieodwra-
calnych.
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Macierz prawdopodobienstw w stanie pochlaniajacym ma postaé
B ={B;;} =NR (4.10)

gdzie B;; jest prawdopodobiefistwem w stanie pochlaniajagcym proces przy
J-tym stanie transformacji, jesli stan poczatkowy jest i-tym stanem nieodwra-
calnym.

W realizacji obciazania przy stalej wartoéci parametréw naprezenia cy-
klicznego interesuja nas tylko pierwsze sktadniki wektoréw 7 i 79 oraz pierwszy
wiersz macierzy B, co odpowiada poczatkowi tancucha Markowa od pierwsze-
go stanu nieodwracalnego. Sktadniki pierwszego wiersza macierzy B pokazuja
prawdopodobienstwo réznych typoéw destrukeji (elementéw pracujacych w za-
kresie sprezystym z niedopuszczalnym wydtuzeniem probki w zakresie pla-
stycznym lub w warunkach kombinacji tych czynnikéw niszczacych). Wytrzy-
malo$¢ zmeczeniowa ¢, (.S) okresla liczbe cykli, ktéra odpowiada prawdopodo-
biefistwu p destrukeji przy poczatkowym naprezeniu normalnym S (krzywa
zmeczenia) poprzez zaleznosé

tp(S) =k Fy ! (p; S.n) (4.11)

Wektor prawdopodobienstw w postaci tancucha Markowa po obcigzeniu
(S1,n1), tj. po n1 krokach z naprezeniem S7, okresla sie jako

msny = [1,0,...,0]PY" (4.12)

Wytrzymalosé resztkowa o,,, po obciazeniu (S, n1), tj. po ni krokach o na-
prezeniu 57, jest mierzona tylko na probkach niezniszczonych. Odpowiadajace
sktadowe wektora rozkladu prawdopodobiefistwa niezaabsorbowanych (nieod-
wracalnych) stanéw lancucha Markowa to

TSing (k)

TSy (K) = —= (4.13)
> TS1ny (m)
m=1
gdzie: wgyn, (k) (k =1,...,m*) — skladowe wektora mg,,,; m* jest catkowita
liczba niezaabsorbowanych (nieodwracalnych) stanéw, m* = (ry +1)(rp+1)—

(ry +1+7rR).

Ostatnie (ry + 1 + rg) sktadowych wektora 7, odpowiadajace stanom
transformacji sg réwne zero, poniewaz rozpatrywano tylko probki, ktére nie
zostaly zniszczone po wstepnym obciazaniu. Dla takich prébek funkcja rozkta-
du naprezenia o, przy ktérej ma miejsce przejicie w jednym kroku aicucha

Markowa (co odpowiada zniszczeniu prébki w kys cyklach), przyjmuje forme

Fyy () = 75, P(2)b (4.14)
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gdzie: x > S1; P(z) — macierz transformacji prawdopodobienstw przy S = x;
b — wektor kolumnowy [0,0,...,0,1] o liczbie elementéw zerowych réwnej licz-
bie stanéw pochtaniajacych.

Szacowanie $redniej zmeczeniowej E(T(S)) przy dowolnym S (tabela 6) po-
zwala w konsekwencji dosé¢ doktadnie odtworzy¢ krzywa zmeczeniowa [8], [12],
czyli dopasowanie (rys. 5) danych krzywej zmeczeniowej (T-N) do rezultatéw
eksperymentalnych od liczby obciazen poczatkowych na dwéch poziomach na-
prezen K  Sgqr (Kop = 0,3; 0,4).

Tabela 6. Parametry modelu

Wartosci
Parametry .
parametrow

Srednia warto$¢ wytrzymalosci elementéw podtuznych (Lg)* 4,4626
R = exp(Lg) [MPa] 86,71
Srednie odchylanie standardowe (Stdrp) wytrzymalosci 0,1
podtuznych elementéw w skali logarytmicznej
Liczba podtuznych elementéw w krytycznej 2
mikroobjetosci (rgrp)
Wartos¢ wzgledna pola powierzchni pracujacych elementéw 0,65-0,70
podtuznych w WMK (fro)
Liczba cykli rownowazna jednemu krokowi w tancuchu 1265
Markowa (k)

* obliczenia w logarytmie naturalnym

5

48+

4.6

44t

log(S)

42r

41

3.8

3.6 +
5 10 15 20 25 30 35 40 45
Log(T)
Rys. 5. Do$wiadczalne (+) i szacowane dane (o) sredniej wytrzymaltosci
zmeczeniowej] WMK (POLY2_C) dla dwéch obciazen (S1,n1) = (26,01 MPa, 30 000)

i (S, n2) = (34,86 MPa, 10 000)

Nie okreslono znaczacego wpltywu wytrzymaltosci resztkowej od liczby cy-
kli. Zaobserwowano zmiany warto$ci na poziomie 18% w stosunku do $rednich
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naprezen przy zadanej liczbie cykli (tabela 7). Widaé, ze przy wybranych pa-
rametrach modelu dla mniejszych naprezen po okreslonej ilosci cyklicznych
obciazen (S1,n1) = (26,01 MPa, 30000) obserwujemy nieznaczne zawyzenie,
a przy duzych znaczeniach (S2,7n2) = (34,86 MPa, 10000) — nieznaczne za-
nizenie ,prognozowanej”’ wytrzymatosci resztkowej w poréwnaniu z ekspery-
mentalng. Efekt ten nalezy uzaleznié¢ jeszcze i od dlugotrwatosci obciazen cy-
klicznych (liczby cykli). W tym celu, przyjeto, ze liczba obciazen cyklicznych
o dos¢ duzych wartosciach w przyblizeniu jest réwna minimalnemu znaczeniu
wytrzymalosci zmeczeniowej przy okreslonym poziomie obciazenia otrzyma-
nym z badan eksperymentalnych. Nalezy podkresli¢, ze eksperymentalne dane
otrzymane na dwoch poziomach obciazen lezg w zakresach ufnosci p-kwantilem
(przy 90%).

Tabela 7. Zamodelowane wartosci wytrzymaltosci resztkowej WMK przy asy-
metrii R = 0,1

Nr Poziom obciazenia | Srednia | Zamodelowane
(K) [MPal] Sk [MPa] Sk [MPa]
1 26,01 (K =0,3) 67,30 75,20
34,86 (K =0,4) 52,19 44,13

5. Podsumowanie

Analiza uzyskanych obliczen pokazuje, ze rozwazane zamodelowane da-
ne kompozytu poliestrowego modelem ze stacjonarnym tancuchem Markowa
w miare dobrze opisuje ,nizsza czes¢” krzywej zmeczenia i $rednie wartosci
wytrzymalosci resztkowej. Model z analiza parametréw statystycznych moze
by¢ narzedziem przy ,przewidywaniu” krzywej S-N i funkcji rozkltadu wy-
trzymaltosci resztkowej po wstepnym obciazaniu zmeczeniowym. Stwierdzona
niestabilno$é¢ zmian charakterystyk wytrzymalosciowych laminatu formowane-
go metoda kontaktows $wiadczy o tym, ze metoda laminowania kontaktowego
nie daje gwarancji powtarzalnosci wynikéw, czego nie obserwujemy przy okre-
Sleniu wytrzymatosci dla prébek formowanych metoda worka prézniowego.
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The modeling of fatigue strength and residual strength of
fiber-reinforced polymer-matrix composites materials by using
the theory of Markov chains

Abstract

The aim of this paper was to analyze how different techniques of production of
fibrous composite materials affect the quality and strength properties of composite
laminates. The paper discusses the application of a mathematical model based on the
Markov chains theory to estimate the strength parameters. This model is a tool for the
coordinated determination of static strength and fatigue life and for the estimation of
residual strength and life after initial fatigue load. The problem has not been solved
completely, but by analyzing a certain numerical example we show that the model
requires further examination and its development may be justified. In this study, we
use experimental data concerning a composite fabricated by the vacuum bagging.
The composites have a polyester matrix (Firestop 8175-w-1) reinforced with biaxial
glass fiber fabric [0/45/0]s and E glass fiber respectively. The process parameters and
criteria have been determined before the samples were cut. The parameters included
the amount of reinforcement and the soaking time. Examples of numerical calculations
are presented.
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Zaprezentowany material opracowano w ramach projektu badawczego pt.:
Identyfikacja zintegrowanych modeli aerosprezystych samolotu bojowego
wspomagana metodami inzynierii odwrotnej (MNiSW, 2010-2013). Opraco-
wano wariantowe modele dyskretne samolotu F-16C do analiz MES. Dys-
kretyzacje struktury przeprowadzono, opierajac sie na geometrii zbudo-
wanej w oparciu o dane pochodzace z obmiaru rzeczywistego samolotu.
W pomiarach zastosowano skaner optyczny ATOS II TripleScan i foto-
grametryczny system Tritop. Chmura punktow zostala wykorzystana do
wygenerowania gladkich powierzchni zewnetrznych platowca. Przy iden-
tyfikacji wewnetrznych elementéw konstrukcyjnych i masowych postuzono
sie dokumentacja eksploatacyjna i dostepnymi publikacjami. Model dys-
kretny struktury ptatowcowej rozwinieto w oparciu o elementy powloko-
we, z kolei masy niekonstrukcyjne aproksymowano masowymi elementami
punktowymi. Wyznaczono obciazenia zewnetrzne, wprowadzajac wektory
sit zastepczych réwnowazne zbilansowanym sitom aerodynamicznym i ma-
sowym. Wynikiem wariantowych obliczen w programie MD Nastran byty
symulacje rozktadu naprezen i przemieszczen. Modele wykorzystano na-
stepnie w analizie drgan wlasnych po uprzednim uzupelnieniu ich o ele-
menty masowe oraz lokalne modele podwieszen.

1. Kontekst badan

Przez kilkanascie ostatnich lat w Instytucie Techniki Lotniczej WML WAT
prowadzono badania, ktorych celem byto okreslenie wlasciwosci wytrzymalto-
Sciowych i aerosprezystych samolotow bojowych eksploatowanych w Sitach
Zbrojnych RP. Stosowne analizy uwzgledniajace modelowanie i symulacje zja-
wisk aerosprezystych przeprowadzono m.in. dla samolotéw TS-11, Su-22M4,
MiG-29. Badania prowadzone z zastosowaniem narzedzi pomiarowych i pro-
gramowych umozliwiajg m.in.:
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e wykonywanie pomiaréw i odtwarzanie geometrii zewnetrznej,
e modelowanie wtasnosci strukturalnych i aerodynamicznych,

e rozwiazywanie problemoéw wytrzymalosciowych i aerosprezystych.

W artykule zademonstrowano metodyke rozwijania masowo-sztywnosciowego
modelu dyskretnego, tworzonego na potrzeby numerycznych analiz statycz-
nych i dynamicznych. Przedstawiono przyktady analiz dla wybranych przy-
padkéw modelowych. Obliczenia wykonano przy wspomaganiu oprogramowa-
nia CAE MSC.Software (Patran, Flightloads, MD Nastran). Zaprezentowany
material opracowano w ramach projektu badawczego wlasnego finansowanego
przez MNiSW, realizowanego w I'TL WAT w latach 2010-2013 pt.: Identyfi-
kacja zintegrowanych modeli aerosprezystych samolotu bojowego wspomagana
metodami inzynierii odwrotnej.

2. Zastosowanie technik inzynierii odwrotnej przy modelowaniu
geometrii platowca

Celem posrednim w toku rozwijania modelu dyskretnego samolotu F-16C
byto przygotowanie modelu geometrycznego, ktéry mogtby zostaé z powodze-
niem zaadoptowany do podzniejszej dyskretyzacji struktury. Dysponujac sys-
temami do pomiaru geometrii obiektéw rzeczywistych — skanerem optycznym
GOM ATOS II Triple Scan oraz systemem fotogrametrycznym Tritop — zde-
cydowano sie na pomiar rzeczywistego samolotu i w efekcie odtworzenie jego
zewnetrznej geometrii w postaci gtadkich powierzchni aproksymowanych na
zbiorze punktow pomiarowych. Metodyka postepowania rozwinieta w ramach
proceséw inzynierii odwrotnej znana jest m.in. z publikacji [13], [15], [39].

Rys. 1. Systemy pomiarowe zastosowane przy obmiarze platowca samolotu F-16C:
skaner optyczny ATOS II Triple Scan z dwusensorows, glowica pomiarowa oraz
fotogrametryczny system TRITOP (aparat cyfrowy, markery, wzorce dtugosci)

Zapisy otrzymane w czasie pomiaru skanerem optycznym ATOS II Triple
Scan przechowywane sa w postaci chmury punktéw. Specyfika pomiaru polega
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Rys. 2. Obmiar powierzchni pokryciowych ptatowca samolotu F-16 za pomoca
skanera optycznego

na odwzorowywaniu geometrii poprzez platy identyfikowanych przez system
powierzchni o wymiarach rzedu 1000 mmx 750 mm. Zbiory punktow aproksy-
mujacych zeskanowane obszary lokalizowane sa w wirtualnej przestrzeni po-
miarowej w oparciu o punkty referencyjne ustalone w toku pomiaru alterna-
tywnym systemem fotogrametrycznym Tritop. L.aczna powierzchnia odtworzo-
na w efekcie pomiaru to okoto 35 mln punktéow. W procesie triangulacji chmura
punktow przeksztalcana jest w siatke trojkatow. W procesie tym elementarne
trojkaty sa dopasowywane z wykorzystaniem metody najmniejszych kwadra-
téw. Przestaniajace sie powierzchnie (pochodzace z réznych zapiséw fragmenty
nakladajace sie w tych samych miejscach przestrzeni) sa usuwane, likwidowa-
ne sa tzw. szumy pomiarowe (fragmenty w znaczny sposéb odbiegajace od
lokalnie zidentyfikowanych obszaréw punktowych).

Dla potrzeb obrébki danych w srodowisku CAD na siatce tréjkatéw wyge-
nerowano krzywe definicyjne bedace $ladami przekrojéw plaszczyznami rowno-
legtymi do ptaszczyzn uktadu wspotrzednych — odpowiednio YZ, XZ oraz XY.
Przekroje wygenerowano, przecinajac model ptaszczyznami rozmieszczonymi
co 100 mm. Utworzone krzywe wyeksportowano do systemu Siemens NX. Wy-
korzystujac funkcje modelowania powierzchni na podstawie krzywych lub siat-
ki krzywych, wygenerowano ptaty powierzchni gtadkich. Utworzone w ten spo-
sOb powierzchnie zachowuja warunki ciaglosci na swoich brzegach, co umoz-
liwito uzyskanie wyidealizowanego modelu przestrzennego, nadajacego sie za-
rowno do dyskretyzacji strukturalnej jak i do generacji siatki obliczeniowe]
na potrzeby obliczen CFD. Etapy tworzenia geometrii modelowej samolotu
pokazano na rys. 3.

Model geometrii zewnetrznej stanowi baze do dyskretyzacji struktury po-
krycia samolotu, jednak do dyskretyzacji struktury wewnetrznej potrzebne
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Rys. 3. Stadia rozwojowe geometrii modelowej rozwijanej na bazie punktéw
pomiarowych: (a) chmura punktéw pomiarowych dopasowana do punktéw
referencyjnych, (b) siatka tréjkatéw, (c) przekrojowe krzywe definicyjne, (d) model
ostateczny odwzorowany powierzchniami gtadkimi
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Rys. 4. Rozmieszczenie $ladéw plaszezyzn wregowych na tle kadluba [17]

byly modele geometryczne réwniez wewnetrznych elementéw konstrukcyjnych.
Uproszczone modele wreg, Scianek czy zeber mozna stosunkowo latwo uzy-
skaé¢, wykonujac przeciecia modelu bazowego seria plaszczyzn odpowiadaja-
cych plaszczyznom tych elementéw w rzeczywistym samolocie. Operacja te-
go typu ma szczegdlne znaczenie w przypadku modelowania struktury wreg
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kadtubowych. Tutaj ponad 30 podzespoléw plytowych réwnolegtych do siebie
rozmieszczonych wedlug zadanych odlegtoéci wzdtuz kadtuba (zgodnie z rys. 3)
wygenerowano witadnie poprzez przeciecie modelu seria plaszczyzn prostopa-
dtych do osi samolotu. Kontury przekrojow wregowych postuzyly nastepnie
do generacji pojedynczych modeli wregowych. W sposéb analogiczny utwo-
rzono zebrowe i $ciankowe powierzchnie skrzydel, stabilizatoréw i usterzenia
poziomego. Operacje tworzenia geometrycznych modeli struktury wewnetrznej
wkomponowanych w geometrie obrysowa przeprowadzono w srodowisku NX.
Efektem konicowym jest model geometryczny uwzgledniajacy takze strukture
cienkosciennych elementéw wewnetrznych.

|

Rys. 5. Model CAD struktury samolotu F-16 w srodowisku Siemens NX 7.5

3. Identyfikacja elementéw konstrukcyjnych samolotu

Przed rozwinieciem modelu dyskretnego konstrukcji niezbedne jest prze-
prowadzenie stosowanych prac i pomiaréow, ktore umozliwia zebranie stosowa-
nych danych niezbednych przy identyfikacji parametrow modelu konstrukeyj-
nego. Parametry te mozna w sposéb do$¢ umowny podzieli¢ na nastepujace
grupy:

e konfiguracyjne — charakteryzuja ksztatt, rozmieszczenie i liczbe zastoso-
wanych podzespoléw lub elementéw (np. wydluzenie i zbieznos$é skrzy-
dta, typ i cecha objetoéciowa usterzenia, liczba dzwigaréw lub Scianek,
gestos$¢ rozmieszezenia wreg lub zeber),

e geometryczne — wymiary zewnetrzne i przekrojowe,

e materialowe — stale zastosowanych materialéw konstrukcyjnych (moduty
sztywnosciowe, liczba Poissona, gestosé),



440 A. OLEINIK, R. ROGOLSKI

e masowe — masy i masowe momenty bezwtadnosci zespotéw konstrukcyj-
nych, agregatéow, urzadzen, tadunkéw poktadowych, elementéw podwie-
szanych,

e kinematyczne i sztywnosciowe — kierunki ruchu w potaczeniach zawiaso-

wych, zakresy wychylen organéw sterowania, sztywnosci uktadéw stero-
wania,

e technologiczne — np. jako$¢ powierzchni po obrébce, dopasowanie po-
wierzchni kontaktowych, luzy w potaczeniach ruchomych.

Dane niezbedne do okreslenia parametréw konstrukcyjnych modelu:

* geometria zewnetrzna (Reverse Engineering — CAD)

« charakterystyki elementow wewnetrznych (lokalizacja, ksztalt, wymiary)
 wlasnosci materiatlow konstrukcyjnych

* masy zespolow platowcowych

* masy niestrukturalne (wyposazenie, paliwo)

« charakterystyki podwieszen (lokalizacja, masa, wymiary)

* rozmieszczenie polaczen zawiasowych, sztywnos¢ napedow sterowania

wezel
napedu

L Model pocisku AIM-9X

\ _J

Rodza
Masa [kg]

Srodek masy [m]

Masowe momenty bezwladnosel [kg*m?)

Rys. 6. Zobrazowanie réznorodno$ci danych konstrukcyjnych niezbednych do
identyfikacji parametréow modelu dyskretnego w aspekcie jego globalnej sztywnosci
i masy

Parametry zwiazane z wymiarami i materiatami konstrukcyjnymi wplywa-
ja na globalng macierz sztywnosci, z kolei dystrybucja i wielkosci mas determi-
nuja globalna macierz bezwladnoéci. Uszczegdtowienie danych gwarantowalto
wiarygodng posta¢ formutowanych programowo macierzy K i M, wykorzysty-
wanych nastepnie w rozwigzywaniu probleméw statycznych badz dynamicz-
nych. Efektem skanowania i obrébki geometrii pomiarowej bylo odtworzenie
geometrii w Srodowisku CAD. Pozostate dane zebrano wykorzystujac naste-
pujace zrodla:

e rzeczywisty obiekt (pomiary i wazenia wybranych elementéw),

e dokumentacja eksploatacyjna, czyli instrukcje naprawczo-obstugowe serii

TO i TR — Technical Manuals podane w poz. [17]-[27],
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e dostepne publikacje wydawnicze i internetowe [1], [2], [6], [7], [10], [28]-
[37],

e dokumenty niepublikowane — raporty i opracowania wtasne lub poufnie
przekazane do WAT przez inne instytucje [5], [11].

Przyktadowe efekty wtasnych opracowan w zakresie analizy konstrukeji samo-
lotu MiG-29 (katalogi elementéw konstrukcyjnych, zestawienia mas elementéw
pokladowych) zademonstrowano na rysunkach 7-9.

Tiaisa ; Diwigar (frezowany) | 7375-

I— T 50.8x762x3556.00 | T7351
BB S35——— | Zebro (frezowane) 2124-T851
63.5x177.8x660.4
e
cC T Diwigar (fezowany) | 7475-
”;an 107.95x152.4x3937.00 | T7351
15340

D-D Zebro (frezowane) 21241851
"’:‘Trt’ 139.70x203 20x457.20
a0 ‘JL

E-E o Zebro (frezowane) 7473-
‘—:,13,1 69.85x177.8x20574 | T7351
78
l__
F-F ——=r__3 |Divigarm2 TAT3-
(frezowany) T7351
44.45x152.4x71122

1
Ll

Rys. 7. Elementy wewnetrznej struktury skrzydta — rozmieszczenie dzwigardw
i zeber oraz ich skatalogowane przekroje poprzeczne i zastosowane materiaty

4. Model dyskretny do MES

Model dyskretny struktury samolotu F-16 zostal przygotowany w prepro-
cesorze MSC Patran w wyniku dyskretyzacji modelu geometrycznego pokaza-
nego na rys. 5. Do analiz statycznych wykorzystano jedynie model struktu-
ry platowca, natomiast modele podwieszen uwzgledniono dopiero w analizie
drgan wlasnych. Model podstawowy (bez elementéw podwieszanych) skiada
sie z 11160 weztéw (67000 stopni swobody) i 20970 elementéw skoniczonych,
obejmujacych gléwnie elementy powlokowe dwuwymiarowe. Potaczenia zawia-
sowe klap przednich, klapolotek i steru kierunku rozwiazano, stosujac elementy



442

A. OLEINIK, R. ROGOLSKI

FS-341.8/57-63—widok 3D

WregaF$-341.8/57-63—wymiarowanie

Rys. 8. Fragment katalogu rysunkéw geometrii wreg kadlubowych

COMPARTMENT: B - E Bay - Right (FS 65.0 - 110.5)
ITEM DESCRIPTION WEIGHT ARM
NO

B-5.10 Radar - Modular Receiver Exciter 65 73
103K601G01

B-9.00 Sensor - Pneumatic Assembly 16VC001001 |13 73.0

B-15.08 Radar - Common Radar Processor 49 81.1
813R250G01

B-16.04 Computer - Upgraded CAD *8518930 13 815

B-2509 |Embedded GPS/INS (EGI) 34209700 2 93.8

B-26.03 Mount - INU 882900 5 938

B-35.02 Computer - Digital Flight Control 16VC026 |60 103.7

X

- Typlub ar -‘ulqz.| X | Y z
N Nazwa agregatu I 1
d i oy be] | (wm) | [om) | we)
1 2 5 | s | s s
Nosowa oslona radaru
T Ruka Fitota 16VHOID AT0I[ 091 331,80 | 000 [-19668
7| Ostonaradaru 16VB00S A205| 5761 | 105204 | 000 | 000
3| Tnstalagaanteny-FC A308| 3266 | 192240 | 000 | 43,70
$25R850G01
T Nadajnik 2) AOA 16VC034 AJ01| 365 1336,70 | 0,00 | 2183
Preedsial —prany.
3 Radar—Odbios B310] 2948 | 181102 | 0,00 |11
modulamy 103 K601G01
6| Czujmik odukiadu BO00| 390 185220 | 0,00 | 11691
neumatycane;
16VC001001
7| Radar-Wspolny procesor B1508 705993 | 0,00 [125.19
radami$13R250G01
| Komputer— Unowoczedmiony | B-1603| 590 | 2070,10 | 000 | 193,73
CAD *8518930
S Woudowany GPSINS (EGD) | B-2509| 998 | 238252 | 000 | 8346
34209700
10 | Mocowanie - INU §82900 52603 738252 | 000 | 8346
1T | Komputer— Cyfowa B3502 263398 | 000 | 9737
Kontrola Lotu 16VC026
Przedzial <oy Tewy
[12[ATFF - Wiazka Sieai B-5201 3353 183304 | 0,00 | 134,10
10030026
13| Zyroskop~ zakretomierz, B6300| 091 193548 | 000 [ 396,71
Nadajnik TRU2A'A
T3 Nadajnik FCR §25R860G01 B7005| 3488 | 1943,10 | 000 |-10273
TS| Wieszak — FCR SI3RI77G03 | B7101| 1179 | 194310 | 0,00 | 102
76| Mocowanie~ CARA B7900| 081 171,70 | 0,00 | 134,
|__[ 8040004172
T7| CARA R T Jednostkat B7902| 4353 | 2171,70 | 0,00 | 134,10
interfejs adaptera
010000788
TS| MMC Piyta montazowa BS500| 1996 | 231206 | 000 [-10%.73
(Zawierajaca Moduly)
584021
T9| MMC Czeié podajnika BS604| 136 | 231713 | 0,00
16VES$4020
20[ Mocowanie- Programowalny | B-9300| 136 | 236286 | 0,00 | 102,74
Wyivietlacz Generatora
16VE123004
71| Kolorowy Wyswaetlacz BOI0S| 1043 | 236286 | 0,00 | 102,74
Programowalnego
Generatorara-Mapa
16VE1186

Rys. 9. Fragment zestawienia mas urzadzen poktadowych — wyszczeg6lniono
przykladowe elementy (antena i bloki radiolokatora, beben amunicyjny dziatka)
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sztywne RBE2, poprzez ktére zdefiniowano zalezno$é¢ wybranych stopni swo-
body wezléw zawiasowych struktury wychylnej od niezaleznych weztéw za-
wiasowych struktury statej. Modele fragmentaryczne zespoléw platowcowych
oraz kompletny model ztozeniowy pokazano na rysunkach 10-13.

Rys. 10. Wewnetrzna struktura modelowa — wyeksponowano wybrane wregi
kadlubowe zbudowane z elementéw powlokowych oraz jednowymiarowych
elementéw belkowych odwzorowujacych lokalna strukture potek obwodowych,
wewnetrznych usztywnien oraz pomocniczych dzwigarow

Rys. 11. Modele dyskretne usterzenia pionowego i stabilizatora

Oprécz poprawnego doboru parametréw determinujacych sztywnosé struk-
tury modelowej, drugim istotnym i rownie waznym czynnikiem decydujacym
o zgodnoéci modelu z obiektem rzeczywistym jest wlasciwy dobdér masy. Na
podstawie danych literaturowych uzgodniono mase wlasna samolotu (8900 kg)
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Rys. 12. Model struktury skrzydita — widoczna struktura dzwigaréw i zeber,
uwzgledniono takze elementy przestrzenne imitujace wypeliacz komoérkowy
w klapach

Rys. 13. Model calosciowy w wersji podstawowej — bez podwieszen, z elementami
belkowymi imitujacymi wyrzutnie LAU-129 na koncéwkach skrzydet

oraz masy réznych wariantéw misyjnych. Problem niestety polega na niezna-
jomosci doktadnych warto$ci mas komponentowych platowca. Aby wyznaczy¢
wzglednie poprawne postacie i czestosci drgan wlasnych, konieczna jest wiedza
o masach skrzydel, kadtuba, usterzen, steréw obarczona mozliwie mata nie-
pewnoécia. Dokonano wiec szacunkowych obliczen najwazniejszych mas skla-
dowych, korzystajac z formul empirycznych podanych m.in. w pozycji lit. [14]

#\—0,4
Wkrzya = 0, 0103deKUs(deNz)0,55%622A0,785(_)Tmt 1)

c
(1+ )\)0’05(cos /1)_1’050’04

csw
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Wiy = 3,316(1 + 5
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F, ) -2,0 (Mfégojgz ) 0,260507806

ht
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(4.2)

Hy\05 _
WUH — 07425K7‘ht (1 + Ft) (deNZ)0,488510}£718M0,341Lt 1,0
v

Sy

0,348
'(1 + —) A?fz?’(l + A)%25(cos Ay) 7032

Svt

Wiad = 07499def Wc(l)g735NB725L0,5D07849W0,685
Wpodwoziagléw = chKtpg(le)0’25L9r’Lg73
Wpodwoziaprzed = (WlNl)0’290L1(’)L75N7’(3:LL5125

Wloia silnika — 07013N3ﬁ795T0’579Nz

Wsekcji silnika — anlweoﬁ?l?NenNz

Wototu = 13,20K, LY K1

nLA98 (&) —0,373D

Een €

Lq

Masy fotela katapultowego, elementow podwieszanych, silnika F100-PW-229
oraz dziatka MG61A1 zaczerpnieto z powszechnie dostepnych publikacji

(tabela 1).

Tabela 1. Zestawienie mas komponentowych wyliczonych wg empirycznych

formut (4.1)-(4.9)

‘ Lp. ‘ Komponent ‘ Oznaczenie ‘ Masa [kg] ‘
1 | Skrzydia (L+P) Wkrzydia 961,62
2 | Usterzenie poziome (L+P) | Wysterzenia poziomego 140,40
3 | Usterzenie pionowe Wasterzenia pionowego 256,72
4 | Kadtub Whadtuba 1792,11
5 | Podwozie gtéwne Wodwozia gtéwnego 476,27
6 | Podwozie przednie Wpodwozia przedniego 127,01
7 | Loze silnika Whesa silnika 31,75
8 | Sekcja silnika Wsekeji sitnika 22,68
9 | Wiot Wolotu 145,15

Dodatkowo zamodelowano podkadtubowe i podskrzydtowe zbiorniki paliwa,
a takze podwieszane elementy uzbrojenia. Wprowadzono modele uproszczone,
stosujac elementy zastepcze odwzorowujace w przyblizony sposob rzeczywi-
sta geometrie podwieszanego elementu. Bryly osiowosymetrycznych elemen-
téw podwieszanych (rakiet, zbiornikéw) zamodelowano belkami zastepczymi
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o relatywnie duzej sztywnosci oraz ekwiwalentnym rozkladzie masy. Przybli-
zona geometria dodanych obiektéw modelowych jest zgodna z rzeczywista pod
wzgledem wymiaréw gabarytowych (poréwnywalne dlugosci i §rednie wymiary
przekrojéw). Z kolei sptaszczone bryly pylonéw i adapteréw mocujacych zamo-
delowano powtokami zastepczymi o powierzchni odpowiadajacej powierzchni
rzutu bocznego wyrzutni i statej grubosci zastepczej rownej ok. 0,33 maksy-
malnej ich szerokosci. Masy elementéw dobrano w uzgodnieniu z ich masami
rzeczywistymi, dobierajac gestosci hipotetycznych materialéw modelowych do
objetosci uproszczonej geometrii.

a)
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Rys. 14. Uproszczone modele elementéw podwieszanych uwzglednione w analizie
drgan MES: (a) wyrzutnia LAU-129, (b) kpr AIM-9X, (c¢) zbiornik podwieszany
centralny na pylonie podkadtubowym (Centerline), (d) zbiornik podskrzydlowy na
pylonie paliwowym

Skorygowany rozklad masy modelowej uzyskano poprzez dotozenie do we-
ztéw strukturalnych mas skupionych kompensujacych niedobér w stosunku do
mas obliczeniowych (podanych w tabeli 1). Masy wezlowe kompensuja nie-
dowazenie modelu zwiazane z wystepowaniem wyposazenia poktadowego oraz
paliwa w zbiornikach integralnych. Przykladowe modele dyskretne do analiz
dynamicznych o skorygowanych masach catkowitych (tzn. identycznych z ma-
sami rzeczywistymi dla podanych konfiguracji) pokazano na rysunkach 151 16.

5. Obciazenia zewnetrzne w locie
Obciazenia zewnetrzne w locie wyznaczono, uwzgledniajac obwiednie ob-

ciazen opracowang wg przepiséw MIL-A-8861B (AS) [9] dla okreslonej masy
obliczeniowej (uwzgledniono mase 15000 kg typowa dla samolotu w wariancie
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Rys. 15. Model masowo-sztywnosciowy do analiz dynamicznych — wariant z paliwem
integralnym i kompletem zbiornikéw podwieszanych (m = 15800kg)

Rys. 16. Model masowo-sztywnosciowy do analiz dynamicznych — wariant
w konfiguracji bojowej ozn. MA41 (m = 18620kg)

do patrolu bojowego). Pozostale dane niezbedne do obliczen charakterystycz-
nych punktéw obwiedni uzgodniono na podstawie obliczen wtasnych lub da-
nych literaturowych zaczerpnietych z wyszczegélnionych wezeéniej opracowan:
csoa = 3,475m, S = 28.87Tm?, Czmaz = 1,9, Czmin = —1,3, dCyz/da = 3,73.

Rozktady obciazen wypadkowych pochodzacych od sil aerodynamicznych
i masowych oszacowano wstepnie wedlug powszechnie znanych formul okre-
slajacych stosowne rozklady biezace jako proporcjonalne do dlugosci cieciwy
biezacej b(y) i do obliczeniowego przeciazenia n, [3], [4], [14], [16]

_ Nemyg NoMskrzg b

Ga="g b(y) qm(y) = — (v) (5.1)
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Sity skupione od podwieszen okredli¢ mozna prosta zaleznoscia
R; = nomy;g (5.2)

W efekcie obliczeniowe obciazenie biezace w dowolnym i-tym punkcie wzdtuz
rozpietosci skrzydla mozna okredli¢ uogdlniong formuta

R(y;
Gw(Yi) = qa(¥i) + gm(yi) + # (5.3)
Yi
gdzie Ay; jest rzeczywista dtugoécia odcinka skrzydta z podwieszeniem.
: A B
/
: /.
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4 / ; ‘51‘ m/s
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Rys. 17. Obwiednia obciazen w locie wg przepiséw MIL-A-8861B (AS) — n(Vgas)
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Rys. 18. Geometria obliczeniowa tzw. skutecznej (poléwkowej) powierzchni nosnej
samolotu

Samolot posiada skrzydlo pasmowe oraz mocno spltaszczong czesé kadtubo-
wa, w zwiazku z czym skuteczna powierzchnia nosna uwzgledniona w oblicze-
niach przyblizonych powinna obejmowadé takze cze$é¢ powierzchni kadtubowej.
W efekcie przyjeto obliczeniowa powierzchnie no$na wedtug proporcji poka-
zanych na rys. 18. Przekrdj 0-0 jest zlokalizowany w ptlaszczyznie symetrii
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samolotu. Przyjeto, ze centralna cze$é¢ kadlubowa pomiedzy przekrojami 0-0
i 1-1 generuje pomijalnie malg site noéna. Produktywna powierzchnia nosna
samolotu (potéwkowa) uwzgledniona w obliczeniach to taczna powierzchnia
pomiedzy przekrojami 1-1 1 12-12 (cze$¢ okotopasmowa oraz skrzydlo wiasci-
we).

Bazujac na powyzszej geometrii oraz wykorzystujac wzory (5.1)-(5.3), wy-
znaczono rozklady obciazen dla wybranych konfiguracji bojowych samolotu.
Przyktadowy wariant misyjny oraz uzyskane dla niego rozklady sity poprzecz-
nej T'(y) i momentéw — zginajacego My(y) i skrecajacego M(y) — pokazano
na rysunkach 19 i 20.
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Rys. 19. Rozktady przyblizonych obciazen biezacych ¢(y) uzyskane dla wariantu
misyjnego z dwoma zbiornikami podskrzydtowymi i szeScioma pociskami
rakietowymi (2xAIM-9X+4xATM-120)

Alternatywny, bardziej wyszukany sposéb wyznaczenia obciazen polegal
na wykorzystaniu rozkladéw cisnien uzyskanych z analizy modelu aerodyna-
micznego w programie CFD (Fluent). Obciazenia aerodynamiczne wyznaczono
w oparciu o rozklady cidnien statycznych okreslone w konkretnie zdefiniowa-
nych przekrojach modelowych. Przekroje okreslono w plaszczyznach rozmiesz-
czonych co pot metra wzdtuz rozpietosci, liczac od plaszezyzny symetrii.

Na podstawie wynikéw numerycznych z programu Fluent wyznaczono
rozktady ciSnienia na dolnej i gérnej powierzchni pltatowca. Wykresy réz-
nic cisnien na konturze dolnym pjo,,, i gérnym p,,, profilu obrazuja rozklady
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Rys. 20. Rozklady sit i momentéw — T'(y), My(y), Ms(y); wykreslono rozklady od
obciazen ciaglych (liniowe) oraz rozklady z uwzglednieniem sil skupionych
(obwiednie kreskowane)

Rys. 21. Model aerodynamiczny samolotu do analiz w programie Fluent (autor:
M. Frant — ITL WAT) oraz przekroje obliczeniowe zdefiniowane do okreslenia
rozkladéw ci$nien

bezwzglednych obciazen cinieniowych wzdtuz cieciw przekrojowych. Cidnienie
roznicowe w dowolnym punkcie profilu wyraza sie formuta

Pdiff = Plow — Pupp (54)

Aproksymujac wzdtuz rozpietosci skrzydla otrzymane w kolejnych przekro-
jach y; rozklady przekrojowe p(z)|y=y,, otrzymaé¢ mozna rzeczywisty rozktad
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obciazenia ci$nieniowego pgip (z,y) na powierzchni platowca zrzutowanej na
plaszczyzne XOY. Na uzytek analizy obciazen rozklady przekrojowe aprok-
symowano nastepnie wielomianami. Rozktady wielomianowe z kolei poddano
catkowaniu numerycznemu w srodowisku Matlab. Scatkowanie rozktadu ci$nie-
nia statycznego p(z,y) wzdluz cieciwy skutkuje okresleniem wartosci biezacego
obciazenia aerodynamicznego w przekroju tejze cieciwy, czyli

T

q(y) = /p(:vvy) dx (5.5)

Tp

Mnozac wielko$¢ q(y) przez szeroko$¢ wydzielonego pasa aerodynamicz-
nego Ay, otrzymuje sie warto$¢ czastkowej sitly aerodynamicznej zliczo-
nej na segmencie pasowym skrzydla o aproksymowanej powierzchni réwnej
AS = Ay(xy, — zp), czyli

Faer/i = QZ(y)Ay (56)

gdzie i oznacza numer przekroju, w ktérym wykonano obliczenia. W ten spo-
s6b wyliczono sity na powierzchniach pasowych zwiazanych z przekrojami ob-
liczeniowymi. Silty czastkowe wyliczano zwykle dla kilku podprzedzialéw, na
jakie dzielono pasy wzdluz wspolrzednej z. Segmenty skrzydlowe dzielono na
2 podprzedziaty, segmenty kadtubowe — na 3 lub 4. Oprocz tego nalezato row-
niez wyznaczy¢ punkty lokalizacji poszczegélnych sit F., /; wzgledem wspol-
rzednej x. Wyznaczono wiec takze wspotrzedne lokalnych srodkéw parcia dla
catkowanych rozkladéw cidnien w oparciu o ogdlny wzér catkowy

T

[ wp(x,y) dx
Tp

= (5.7)

Ty

[ p(z,y) dx

Tp

Zrédla kodéw programowych Matlaba wykorzystane do wyznaczenia czastko-
wych sit aerodynamicznych oraz ich tabelaryczne zestawienia dla wybranych
obliczeniowych predkosci i katéw natarcia zamieszczono w sprawozdaniu [11].

6. Analiza statyczna modelu MES

W celu wstepnego sprawdzenia poprawnosci topologicznej i sztywnoscio-
wej opracowanego modelu przeprowadzono analize statyczna wybranego frag-
mentu struktury. Analizie numerycznej programem MD Nastran poddano
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Rys. 22. Przykladowe rozklady cis$nien statycznych uzyskanych z analizy CFD
w przekroju y = 2,5m (H = 1000m, Ma = 0,57, a = 5°, n = 1,4) — przebiegi po
postprocessingu wynikéw programu Fluent oraz przebiegi aproksymowane
w Matlabie (w dw6ch podprzedziatach)

fragmentaryczny model kesonu skrzydia. W wyniku analizy otrzymano ob-
raz zdeformowanej konstrukeji, wyniki przemieszczen w weztach oraz rozkta-
dy naprezen. Uproszczone warunki brzegowe symulowaly sztywne mocowanie
w plaszczyznie cieciwy przykadtubowej. Obciazenie statyczne zasymulowano
uktadem sit skupionych réwnowaznych ciezarowi potowy masy startowej dla
m = 15000 kg. Szacunkowy rozktad wypadkowych obciazen przyblizony sita-
mi o wartosciach proporcjonalnych do dlugosci biezacej cieciwy (wg metodyki
z rozdz. 5) okreslono dla maksymalnego wspélezynnika przeciazenia (n,q, = 9
wg rys. 17).

Przeprowadzono nastepnie serie analiz modelu calosSciowego, zadajac wa-
runki obciazenia stacjonarnego adekwatne dla optywu symetrycznego w locie
ustalonym. Uwzgledniono zatem obcigzenia ptatowca wynikajace z aerodyna-
miki oraz masy struktury i podwieszen, jak réwniez obciazenia (aerodyna-
miczne i masowe) na usterzeniu poziomym. Dobrano je w taki sposéb, aby
tacznie z pozostalymi sitami stanowily uktad réwnowazny wzgledem osi prze-
chodzacych przez érodek ciezkodci modelu. W uproszczeniu przyjeto kierunki
wszystkich dziatajacych sit réwnolegle do osi OZ, w zwiazku z tym uktad do-
branych wektoréw zastepczych musial spelnia¢ warunek réwnowagi sit oraz
dwa warunki zerowania sie ich momentéow wzgledem osi podtuznej i bocznej
samolotu. Metodyke wyznaczania sil zastepczych na usterzeniu objasniono
w sprawozdaniu [11].
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Rys. 23. Model kesonu z warunkami podparcia i wektorami sil réwnowaznych
wypadkowemu obciazeniu odpowiadajacemu masie m = 15000 kg
i przecigzeniu n =9
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Rys. 24. Wyniki analizy statycznej kesonu — rozktady przemieszczen
(Umae = 219mm) 1 naprezen zredukowanych (6,cq—maz = 313 MPa)
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Rys. 25. Rozklady przemieszczen translacyjnych i kata skrecenia
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Rys. 26. Model z uktadem zastepczych sit skupionych odpowiadajacych wariantowi
obliczeniowemu I (H = 1000m, May = 0,57, « = 5°, n = 2); w pozostalych
wariantach (wariant IT — H = 1000m, Mas = 0,57, o = 15°, n = 3,8, wariant III —
H =1000m, May = 0,57, o = 25°, n = 5,5) rozmieszczenie wektoréw sit
pozostawiono niezmienne — zmieniano jedynie ich wartosci

Rys. 27. Rozklady przemieszczen i naprezen zredukowanych po analizie modelu
(wariant I)

Tabela 2. Zestawienie maksymalnych wartoéci przemieszczen i naprezen zre-
dukowanych dla analizowanych wariantéw modelowych

Przypadek ‘ I ‘ 11 ‘ 111 ‘
Umag [MM)] 118 281 344
Ored—maz [MPa] | 105 (skrzydlo) | 333 (ust. H) | 412 (ust. H)

7. Drgania wlasne po analizie modelu dynamicznego
Roéwnanie drgan wtasnych konstrukeji postaci
Mgqg(t) + Kq(t) =0 (7.1)

rozwigzano w programie MD Nastran dla wybranych konfiguracji modelo-
wych. Postacie drgan jako wizualizacje dynamicznych przemieszczen mode-
lu w charakterystycznych fazach wychylen zobrazowano w postprocesorze
Patran-Results. Poddajac analizie model catosciowy z narzuconymi warunkami
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swobody przemieszczen w kierunkach translacyjnych (u,,u,,u,) oraz rotacyj-
nych (74, ry, ), otrzymano kolejne postacie i czestotliwosci wlasne, przy czym
pierwsze sze$¢ form o zerowych czestotliwosciach odpowiada oscylacjom bryty
sztywnej.

8. Uwagi konncowe

Opracowano model dyskretny samolotu F-16C do analiz statycznych i dy-
namicznych, wykorzystujac geometrie pomiarowa (Reverse Engineering) oraz
zebrane dane konstrukcyjne (modelowanie CAD/CAE). Przeprowadzono na-
stepnie serie analiz modelowych, rozwiazujac zagadnienia statyki oraz drgan
wilasnych w kontekscie zamierzonych obliczen flatterowych — wyniki uzyskano
dla réznych wariantéw obcigzen i réznych wariantow obliczeniowych. Brakuje
niestety zrédet weryfikacji uzyskanych wynikow — nieznane sa doktadne masy
wiekszosci komponentow ptatowcowych, nie przeprowadzano préb statycznych
i rezonansowych rzeczywistego samolotu. Istnieje oczywista potrzeba wykona-
nia wybranych testéw stoiskowych przynajmniej w odniesieniu do wybranych
zespoléw platowca (skrzydla, usterzenia).

Rozwazajac sens podejmowania obliczen i symulacji modelowych w odnie-
sieniu do eksploatowanych aktualnie samolotéw F-16, nasuwa sie¢ dos¢ jedno-
znaczna refleksja. W perspektywie zuzywania i starzenia sie samolotéow w toku
eksploatacji przedsiewziecia typu: remonty, modyfikacje konstrukcji, wymiana
urzadzen poktadowych lub doposazenie systeméw sa z raczej oczywiste. Dys-
ponujac doktadnym i zweryfikowanym modelem konstrukcji aktualnej, mozna
ja nastepnie wirtualnie przetestowa¢ w kontekscie wprowadzanej w przyszto-
sci zmiany. Wyniki przeprowadzonych w ten sposéb symulacji bylyby wtedy
podstawg do oceny zasadnosci planowanej zmiany technologiczne;j.
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Discrete finite element model of the F-16C aircraft for static
and normal modes analysis

Abstract

The material presented in this paper has been elaborated within a framework of
the project funded by Ministry of Science entitled: Identification of Integrated Aeroela-
stic Models of Combat Aircraft Aided by Reverse Engineering Techniques (2010-2013).
In order to a perform series of structural simulations, the FE model of the F-16C air-
craft has been developed. The construction of the FEM model is set on the basis of the
actual geometry of F-16C Block 524 (used in the Polish Air Force). To scan the outer
surface of the airframe, some advanced tools have been used: optical scanner ATOS
IT TripleScan and Tritop photogrammetric system. The cloud of points obtained from
measurements has been used then to generate a smooth 3D surface geometry. To
identify shapes, dimensions, weight and location of the internal structural parts, the
maintenance documentation has been used and data available in publications. The
final FE model has been developed on partial surface meshes generated on virtual
geometry. Finite elements applied in the model are mainly quadrilateral or triangle
shells and one-dimensional rods and bars used to map any kind of longitudinal stif-
feners. To model the mass distribution approximated by sets of lumped masses the
point elements situated in structural nodes are used. To perform FEM static analysis
for some mission variants the external loads are required — both from aerodynamics
and weight. In each subcase, the simulated load vector results from the load factor
value n and aerodynamic or weight load distribution. After MD Nastran analysis,
stress and displacement distributions have been obtained. The same models are used
for normal modes analysis although they have been earlier completed with lumped
mass elements and local models of podded armament or fuel tanks.
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