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Artykul przedstawia etapy projektowania i konstruowania jednocewkowego dziatka Gaussa.
Kazdy rozdzial krok po kroku przedstawia problemy, z jakimi musieli uporaé sie autorzy,
aby osiagnaé ostateczny ,sukces”. Pierwszy rozdzial zawiera koncepcje, wykorzystane wzory
oraz symulacje magnetyczne, jakie zostaly przeprowadzone przed wykonaniem oraz pierw-
szymi testami coilguna. Kolejny rozdzial zawiera opis schematow elektrycznych. Nastepnie
opisano, czym kierowano sie przy wyborze materialéw, z jakich zostala wykonana lufa oraz
pocisk. Ostatnim rozdzialem artykulu jest krétki opis testéw przeprowadzanych po zakon-
czeniu budowy, problemy powstale podczas préb oraz sposoby, w jaki zostaly rozwiazane.
Podsumowanie przedstawia koncepcje oraz kierunki, w jakich nalezy prowadzi¢ dalsze ba-
dania w celu zwiekszenia sprawno$ci dzialka.

1. Wstep

Dziala kinetyczne (coilgun, railgun) spotykane sa nie tylko w tematyce science fiction, ale
réwniez w rzeczywistosci. Mozna wrecz stwierdzi¢, iz technologia ta jest dosy¢ stara, ponie-
waz pierwsze dziatko cewkowe opatentowal norweski uczony w 1904 roku. Mimo prostej zasady
dziatania zrezygnowano z pomystu wykorzystania dziata Gaussa w przemy$le zbrojeniowym ze
wzgledu na brak odpowiedniego zrédla zasilnia. Wraz z uptywem czasu odkurzono temat dzial
elektromagnetycznych, czego dowodem sa préby wykonywane przez naukowcoéw pracujacych dla
US Navy w laboratoriach w Dahrlgen. Juz w 2008 roku przeprowadzono préby, z ktérych wyni-
kato, ze strzal wykonany z railguna uzyskal ogromng energie 11 MJ. Juz 2 lata pdzniej pobito
ten rekord i pocisk wystrzelony z tego samego dziala uzyskal 33 MJ. Ogdlna zasada dziala-
nia jest podobna do tej wykorzystanej przy dziale szynowym. Réznica tkwi w budowie. Railgun
w duzym uproszczeniu sktada sie dwéch szyn, przez ktére przeptywa prad. W momencie umiesz-
czenia pocisku wykonanego z materiatu przewodzacego zostaje zamkniety obwdd elektryczny.
W jednej chwili zostaja wyladowane ogromne ilodci zgromadzonej energii. Powstaje sita oddzia-
lywania magnetycznego, ktéra usituje rozsunaé szyny. W sytuacji, gdy szyny sa nieruchome, cala
energia dziala tylko na pocisk. Zasada dzialania coilguna polega na akceleracji pocisku poprzez
zastosowanie solenoidu. Prad przepltywajacy przez cewke wytwarza pole magnetyczne wewnatrz
lufy wykonanej z materiatu niebedacego ferromagnetykiem. Gtéwnym problemem w tego typu
dziatach jest ich mata sprawnosé¢, ktéra wynosi od kilku do kilkunastu procent. W celu podniesie-
nia sprawnosci stosuje sie konstrukcje wielocewkowe, ktore pozwalaja na zwickszanie predkosci
podczas przemieszczania sie pocisku w kierunku kolejnych cewek.

2. Koncepcja

Do wykonania niniejszego projektu potrzebne sg dosyé¢ duze naklady finansowe zwigzane
glownie z zakupem czesci elektrycznych i elektronicznych wykorzystywanych do budowy. Sam
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aspekt fizyczny oraz teoretyczny réwniez wymaga poswiecenia duzej ilosci czasu, lecz wykorzy-
stujac kilka prostych wzoréw, mozna w bardzo prosty sposéb uzyskaé¢ podstawowe dane potrzeb-
ne do projektu, tj.:

— dlugoéé¢ drutu nawinietego na cewke

TDH
— 2.1
4 10d (2.1)

— natezenie pola magnetycznego

NI
H = - (2.2)
— energie zgromadzonej na baterii kondensatorow
U2C
E = 5 (2.3)

Umozliwilo to wykonanie wstepnego projektu dziatka Gaussa. Nastepnie wykonano symulacje
magnetyczne, wykorzystujac do tego program FEMM 4.2 (ang. Finite Element Method Ma-
gnetic), ktory pozwala na zbadanie powyzszych parametréw w réznych konfiguracjach i przy
zalozeniu réznej budowy dzialek Gaussa. Pozwala to na dostrzezenie oraz przewidzenie pew-
nych zachowan cewki. Jednak jedng z najwazniejszych funkcji tego programu jest wykorzystanie
jezyka skryptéw LUA, ktory umozliwia nam przeprowadzenie serii symulacji z zaprojektowana
cewka.

W przypadku rozwazanego problemu mozna przeprowadzi¢ symulacje doboru dtugosci poci-
sku, zachowania sie pocisku w trakcie drogi do cewki i wewnatrz niej oraz wiele innych. Przed-
stawiaja to ponizsze rysunki.

Rys. 1. (a) Rozklad lini pola magnetycznego, (b) linie pola po umieszczeniu pocisku

Rysunek la przedstawia rozktad linii pola magnetycznego oraz indukcyjnosé pola (B), ktére
jest wytwarzane przez cewke. Natezenie pradu plynacego przez cewke wynosi 2150 A w impulsie.
Na rysunku la wyraznie wida¢, ze najwieksza indukcyjno$é pola znajduje sie wewnatrz cewki.
Linie pola réwnomiernie otaczaja cewke, co §wiadczy o niezaktéconym przeplywie pradu przez
cewke powietrzna. Wektory przedstawiaja kierunek linii pola magnetycznego. Po umieszczeniu
pocisku w polu magnetycznym cewki linie pola magnetycznego symetrycznie reaguja na pocisk
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wykonany z czystej stali (rys. 1b). Poczatkowo, gdy przez cewke nie plynie prad, nie ma zadnej
reakcji pomiedzy cewka a pociskiem. Po wyzwoleniu tadunku zgromadzonego na kondensatorach
powstale pole magnetyczne zaczyna przyciagaé pocisk.

W miare zblizania si¢ pocisku do cewki oddzialujace pole magnetyczne powoduje gwaltowne
przyspieszenie. W praktyce przedstawione na rys. 2 sytuacje nie sa widoczne goltym okiem ze
wzgledu na czas, w jakim sa roztadowywane kondensatory (milisekundy). Gltéwnym problemem
przy wykonaniu takiego dziatka jest dobor materialéw, z jakich zostanie wykonana cewka oraz
pocisk. Na rysunku 2b przedstawiono sytuacje, w ktorej pocisk minat srodek cewki, lecz dziatanie
pola magnetycznego nie ustato. Natezenie pola magnetycznego spadto, co spowodowalo zmniej-
szenie energii uzyskanej przez pocisk, a co za tym idzie réwniez spadek predkosci wylotowej
pocisku. Jednym ze sposobéw przeciwdziatania takim zjawiskom jest zastosowanie fotorezysto-
réw lub fotokomoérek, ktére poprzez wykrycie polozenia pocisku wysla sygnal, ktéry spowoduje
odciecie zrodla zasilania. Wymagatoby to zastosowania mikroprocesora, ktéry odpowiadaltby za
caly proces.

(a) il = .“-\»-- N;/' o (b) o .:_ﬂ‘\ —

Rys. 2. (a) Pocisk na poczatku cewki, (b) pocisk po minieciu srodka cewki

3. Schematy, opis elementéw oraz wykonanie dzialta

Gléwnym problemem, z jakim nalezalo sie uporaé, bylto znalezienie odpowiedniego zrédia
zasilania, ktére pozwolitoby na natadowanie kondensatoréw do 450 V. Podczas tadowania napie-
ciem sieciowym mozna byto osiagnaé¢ wartos¢ réwna 325 V. Wynika to z faktu, ze wspotczynnik
szczytu kg dla przebiegu sinusoidalnego wynosi v/2:

U
ks = — 3.1
Usk (3.1)

gdzie: Ug — warto$é¢ szczytowa napiecia sieci zasilajacej, Ugp — warto$¢é skuteczna napiecia sieci
zasilajacej.

Do tadownia kondensatoréw wykorzystano tak zwany Boost Converter. Jego dzialanie polega
na gromadzeniu energii w dlawiku (cewka z rdzeniem) podczas przeplywu pradu, a nastepnie
wyzwoleniu jej poprzez przerywanie przeptywu pradu — role przerywacza pelni tu tranzystor



M. Adamski, J. Gibula
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Rys. 3. Przebieg napiecia w funkcji czasu

IRFP450LC. W wyniku przerwania plynacego pradu w dtawiku powstaje zjawisko samoinduk-
cji, powstaje sita elektromotoryczna, ktéra prébuje podtrzymaé ptynacy prad. Zostaje oddana
zgromadzona wczesniej energia i poprzez diode przekazana do kondensatora. W ten sposob
kondensator dostaje zastrzyk tadunku, co przy stalej pojemnosci powoduje wzrost napiecia na
kondensatorze zgodnie z zaleznoscig:

Q
v-2 (3.2)

Niestety czas tadowania calej baterii wraz ze wzrostem napiecia wydtuza sie. Aby natadowaé
4 kondensatory do napiecia szczytowego, potrzebne jest ok. 15 minut. W przypadku 1 elementu
czas ten skraca sie do 4 minut.

ENIE

-~ =

BAT.KONDENSATOROW

2V
OR SZ
/ /YZ‘/\%’ |

Ukl. tadowania

GNDA

-

YRY

i
BA
|

CEAASIEA
CEVWKA

Rys. 4. Schemat dziala Gaussa

Schemat na rys. 4 przedstawia pelne polaczenie, jakie wystepuje pomiedzy poszczegdlnymi
elementami uktadu. Uklad tadowania zasilony z transformatora obnizajacego napiecie z 230 V
na 12V pradu zmiennego przez prostownik — mostek Gretza i przez stabilizator LM7812 taduje
baterie kondensatoréw do napiecia szczytowego, czyli 450 V. Nastepnie do wyzwolenia ener-
gii zgromadzonej w baterii kondensatoréw moze zosta¢ uzyty tacznik bezstykowy — tyrystor.
Tyrystor sktada sie z 3 elektrod: anody, katody oraz bramki. Prad w tym elemencie pétprzewod-
nikowym ptynie od anody do katody. Jedng z bardzo waznych cech tyrystora jest to, ze dopdki
do bramki nie zostanie dostarczony impuls elektryczny, prad pomiedzy anoda i katoda nie bedzie
plynal. Bramka jest poltaczona z bateria 9V przez przycisk. Zamkniecie obwodu bramki spowo-
duje otwarcie tyrystora i umozliwi wyzwolenie energii zgromadzonej w baterii kondensatoréw.
Anoda tyrystora podlaczona jest do bieguna dodatniego baterii kondensatoréow. Impuls elek-
tryczny plynie na drodze anoda-katoda, nastepnie do jednego konca cewki. Drugi koniec cewki
potaczony jest z drugim ujemnym biegunem baterii kondensatoréw.
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4. Wykonanie dziatka

Etap budowy dziala Gaussa rozpoczeto od doboru pocisku (rys. 5) — jego dlugosci, srednicy
oraz materiatu, z jakiego bedzie wykonany oraz lufy. Jako lufe wybrano rurke PCV o érednicy
wewnetrznej 10 mm oraz zewnetrznej 13 mm. Ze wzgledu na sposéb przyspieszenia pocisku oraz
jego reakcji na pole magnetyczne zdecydowano sie na stal. Po odpowiedniej obrobce przybrata
ona ksztalt pocisku podobnego do tego wykorzystywanego w KBKAKMS. Elementy te réznia
sie wykonaniem, ksztaltem, dtugoscia, srednicg i przede wszystkim masg. Masa pocisku w KBK
waha sie od 7,45 g do 12,50 g. Masa pocisku wykorzystywanego w niniejszym projekcie wynosi
od 24g do 26g — jest 2 razy wieksza niz najciezszy pocisk 7,62mm. Dodatkowo w pocisku
do dziatka Gaussa nie wykorzystano zadnych materiatéw wybuchowych. Pocisk napedzany jest
czysta energia zgromadzong w kondensatorach, a nastepnie bardzo szybko uwolniong do cewki.
Rozmiary pocisku prezentuja sie¢ nastepujaco: dtugo$¢ 50 mm, $rednica 10 mm.

Rys. 5. Stalowe pociski wykorzystywane w projekcie

Kolejnym etapem byl doboér materiatu, z jakiego wykonana bedzie cewka — w tym przy-
padku miedzi. Przede wszystkim liczyta sie tutaj srednica przekroju, ktéra wplywala na czas
rozladowania baterii kondensatorow. Do nawiniecia cewki wykorzystano drut miedziany nawojo-
wy o Srednicy 2,5 mm. Po wykonaniu powyzszych czynnosci nadszedt czas na dobér elementéw
elektrycznych. Wybrane zostaly kondensatory o mniejszej pojemnoéci, lecz wysokim napieciu
szczytowym wynoszacym 450 V. Po podtaczeniu wszystkich elementéw uktadu przystapiono do
fazy testow. Jedyny pomiar predkosci, jaki udalo sie zarejestrowaé, wynosi 30 m/s (5% spraw-
nosci).

5. Faza testow

Pierwsze testy wykonano zmniejszonym pociskiem (rys. 5) na 1 kondensatorze przy napie-
ciu 325V (warto$¢ maksymalna przy ladowaniu sieciowym). Pocisk byl w stanie zrobi¢ dziure
w oddalonym o 2m kartonowym pudle. Po podtaczeniu 4 kondensatoréw i ponownym wyzwo-
leniu pocisk ponownie nie wykonal zadnej pracy (pozostal w miejscu mimo wyzwolenia pradu).
Kolejny raz wykonano analize uktadu. Kolejnym waznym krokiem bylo wykonanie uktadu ta-
dujacego kondensatory do napiecia powyzej 310V, poniewaz jedna z przyczyn nieudanych prob
byto zbyt niskie napiecie. Ponownie rozpoczeto testy od podlaczenia jednego kondensatora. Nie-
stety wyniki uzyskane z tych préb byly o wiele stabsze niz w przypadku, gdy napiecie wynosito
310 V-360 V. Stwierdzono, iz przyczyna jest zbyt maly przekrdj drutu, z ktorego byta wykonana
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cewka. Nawinieto cewke drutem o grubosci 2,5 mm. Po ponownym sprawdzeniu uktadu tado-
wania oraz zasilacza podlaczono do uktadu nows cewke. Pierwsza proba odbyla sie na jednym
kondensatorze naladowanym do napiecia 400 V. Zastosowano pelne pociski kalibru 10 mm i ma-
sie 25 g. Test zakonczyt sie sukcesem, zas pocisk wystrzelony z dziatka przebit cel. Nastepnie
podpieto cala baterie kondensatoréw i naladowano ponownie do wartosci 400V, a nastepnie
wyzwolono energie. Pocisk ponownie z wiekszym impetem uderzyl w cel.

Rys. 6. Ukonczone dziatko Gaussa

6. Podsumowanie

Niewatpliwie bron kinetyczna jest bronig przysztosci, w ktéra warto zainwestowaé ze wzgle-
du na predkosé pociskéw. Wyniki uzyskane w czasie wykonywania eksperymentu dowodza, iz
predkosé pocisku zalezy przede wszystkim od energii zgromadzonej w baterii kondensatoréw oraz
typow materiatéw uzytych do konstrukeji dziatka. Niniejsza wersja dziatka jest wersja podstawo-
wa. Bezposrednie zastosowanie tego dziatka w statkach powietrznych jest niemozliwe ze wzgledu
na niskie parametry, matg szybkostrzelno$é¢ oraz brak optymalnego zrodta energii. Istnieje moz-
liwo$¢ rozbudowy tego typu uzbrojenia poprzez zwickszenie ilosci cewek, czego skutkiem bedzie
wieksze zapotrzebowanie na energie. Dodatkowo w celu zwiekszenia efektywnosci dziatka moz-
liwe jest zastosowanie tarczy magnetycznych (ang. magnetic shield), ktére pozwola na wieksze
skupienie pola magnetycznego wokot cewki.
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The conceptual project and the construction of Gauss rifle

The article shows particular stages of design and construction of one-inductor Gauss rifle. In every
unit, the problems which had to be solved were described. The first Section includes the general idea
of the paper, presents formulas and magnetic simulations conducted before the stage of construction
and first coilgun tests. The second Section contains description of electric diagrams. Then, the choice of
materials for the barrel and bullet was extensively explained. The last Section of the paper is a short
summary of tests made after the coilgun was built and the problems which occurred during those along
with its solutions. The closure depicts the direction and concept for future research which will improve
the operation of the Gauss rifle.
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1. Wstep

Jako zasadniczy sposéb skrocenia dobiegu podczas ladowania samolotéw odrzutowych typu
MiG-29 stosuje si¢ spadochrony hamujace. W zwiazku z problemami zakupu tego typu spado-
chronéw do samolotéw typu MiG-29 od dotychczasowego dostawcy, opracowano i wyprodukowa-
no w zakltadzie AIR-POL Sp. z 0.0. ,zamiennik” rosyjskiego spadochronu hamujacego PTK-29,
polski spadochron hamujacy SH-29.

Przed wprowadzeniem do eksploatacji na samolotach typu MiG-29 nowy spadochron hamu-
jacy SH-29 poddano badaniom naziemnym i w locie.

Badania naziemne obejmowaly gléwnie sprawdzenie dokumentacji spadochronu, wymiarow
podzespoléw spadochronu, wilasnosci obstugowych, zgodnosci uzytych materialéw, gabarytéw
i masy spadochronu gotowego do montazu na samolot. Sprawdzenie poprawnosci procesu mon-
tazu spadochronu SH-29 na samolocie typu MiG-29 oraz sprawdzenie poprawnos¢ procesu otwar-
cia kotpaka spadochronu i dzialania mechanizmu sprezynowego ze spadochronem wyciggajacym
z wykorzystaniem przycisku w kabinie pilota.

Badania w locie obejmowaly sprawdzenie poprawnosci procesu otwarcia spadochronu w pel-
nym zakresie dopuszczalnych predkosci wypuszczania, statecznosci pracy spadochronu podczas
otwarcia i hamowania, skutecznosci hamowania samolotu przez nowoopracowany spadochron
oraz mozliwosci kotowania samolotu z wypuszczonym spadochronem.

2. Obiekt badan

Obiektem badan byl spadochron hamujacy SH-29 do samolotéw typu MiG-29. Spadochron
SH-29 zostal opracowany i wyprodukowany w Polsce w zaktadzie AIR-POL jako zamiennik rosyj-
skiego spadochronu hamujacego PTK-29 uzytkowanego dotychczas na samolotach typu MiG-29.
Spadochron hamujacy SH-29 opracowano zgodnie z ,,Zatozeniami Taktyczno-Technicznymi na
spadochron hamujacy SH-29 do samolotéw typu MiG-29” (ZTT). Badaniom poddano partie
trzech sztuk spadochronu SH-29 o numerach: 1205344, 1206395, 1207468.

3. Cel badan

Celem przeprowadzonych badan spadochronu SH-29 byto:

e sprawdzenie zgodnosci parametréw technicznych i uzytkowych spadochronu hamujacego
SH-29 z ,Zalozeniami Taktyczno-Technicznymi na spadochron hamujacy SH-29 do samo-
lotéw typu MiG-29” [4],
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e sprawdzenie i ocena dokumentacji technicznej,
e sprawdzenie ukompletowania spadochronu,

e sprawdzenie spelnienia przez spadochron hamujacy SH-29 wymagan okreslonych w ,Za-
tozeniach Taktyczno-Technicznych na spadochron hamujacy SH-29 do samolotéw typu
MiG-29” [4],

e ocena poprawnosci zastosowanych rozwigzan konstrukcyjnych, funkcjonalno-uzytkowych,
podatnoéci eksploatacyjnej oraz warunkow bezpieczenstwa w procesie eksploatacji,

e sprawdzenie poprawnosci pracy spadochronu i jego wspétdziatanie z ukladami samolotu
oraz skutecznosci hamowania samolotéw MiG-29,

e ocena mozliwosci wprowadzenia spadochronu hamujacego SH-29 do samolotéw typu
MiG-29 do wyposazenia lotnictwa Sit Zbrojnych RP.

4. Przebieg i wyniki badan

Badania spadochronu hamujacego SH-29 przeprowadzone zostaly w siedzibie zaktadu
AIR-POL w Legionowie oraz w 22. Bazie Lotnictwa Taktycznego w Malborku w okresie od
18.07.2012 r. do 30.07.2012 r.

Badania spadochronu prowadzono w oparciu o zatwierdzony przez dyrektora ITWL , Pro-
gram badan nr 6/36/2012 spadochronu hamujacego SH-29 do samolotéw typu MiG-29. Badania
naziemne i w locie” (,,Program badan nr 6/36/2012”).

Badania spadochronu SH-29 podzielono na badania naziemne i badania w locie. Badania
naziemne obejmowaly badania naziemne u producenta spadochronu oraz badania naziemne na
samolocie.

4.1. Badania naziemne w zakladzie u producenta

Badania naziemne (u producenta) przeprowadzono w zakladzie AIR-POL Sp. z o0.0. w Legio-
nowie w dniach 18-19.07.2012 r. Wyzej wymienione badania przeprowadzono zgodnie z pkt. 4.2
,Programu badan nr 6/36/2012”, ktére obejmowaly:

A. Sprawdzenie dokumentacji spadochronu (pkt. 4.2.1)

Sprawdzenie ukompletowania spadochronu (pkt. 4.2.2)

Sprawdzenie wymiaréw podzespoléw prototypu spadochronu (pkt. 4.2.3)
Sprawdzenie niezawodnosci (pkt. 4.2.4)

Sprawdzenie wlasnosci obstugowych (pkt. 4.2.5)

Sprawdzenie zgodnosci uzytych materialéw i oznakowan spadochronu (pkt.4.2.6)

O mm o oW

Sprawdzenie gabarytéw i masy spadochronu gotowego do montazu na samolot (pkt.4.2.7)

Badania naziemne w zakladzie producenta AIR-POL Sp. z 0.0. w Legionowie zakonczyly
sie wynikiem pozytywnym i zespo6t badawczy dopuscil partie trzech egzemplarzy spadochronu
hamujacego SH-29 do dalszych badan naziemnych na samolotach w jednostce wojskowej eksplo-
atujacej samoloty typu MiG-29. Szczegdélowe wyniki badan zostaly zamieszczone w ,,Sprawozda-
niu nr 10/36/2012 z pracy pod tytutem: Badania spadochronu hamujacego SH-29 do samolotéw
typu MiG-29” [2] opracowanym przez zesp6l badawczy.
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4.2,

Badania naziemne na samolocie

Badania naziemne partii trzech spadochronéw hamujacych SH-29 na samolocie przeprowa-

dzono na lotnisku 22. Bazy Lotnictwa Taktycznego w Malborku eksploatujacej samoloty typu
MiG-29. Wymienione badania wykonano zgodnie z pkt. 4.2.8 Programu badan nr 6/36/2012”.
W ramach tych badan wykonano nastepujace sprawdzenia:

A. Sprawdzono poprawnos¢ procesu montazu spadochronéw SH-29 w luku spadochronu ha-

mujacego na samolocie (rys. 1).

Rys. 1. Montaz spadochronu SH-29 na samolocie

Zgodnie z instrukcja obstugi czynnoéci montazowe spadochronu hamujacego na samolocie
typu MiG-29 polegaja na: czeSciowym wsunieciu spadochronu do luku celem umozliwienia
zapiecia kauszy liny gléwnej na zamek zrzutu spadochronu, nastepnie zapieciu kauszy na
zamku, nasunieciu ostony kauszy na kausze, catkowitym wsunieciu montowanego spado-
chronu do luku, zalozeniu kolpaka luku i ostatecznie wyciagnieciu linki zabezpieczajacej
powodujacej zwolnienie mechanizmu sprezynowego spadochronu.

. Sprawdzono poprawnos¢ procesu otwarcia kolpaka spadochronu i dzialania mechanizmu

sprezynowego ze spadochronem wyciggajacym z wykorzystaniem przycisku w kabinie pi-
lota.

Powyzsze sprawdzenia dokonano (jednokrotnie) dla kazdego z badanych egzemplarzy spa-
dochronu hamujacych SH-29, dokumentujac przebieg prob materiatami zdjeciowymi oraz
nagraniami video. Procedura sprawdzajaca polegata na imitacji wypuszczania zamonto-
wanego w luku samolotu typu MiG-29 w opisanej powyze]j szczegdtowo probie badawczej
spadochronu poprzez nacisniecie przycisku wypuszczania spadochronu w kabinie. Za kaz-
dym razem nastepowalo prawidlowe otwarcie kolpaka luku spadochronu oraz wlasciwe
zadziatanie mechanizmu sprezynowego spadochronu powodujace w efekcie wyrzucenie spa-
dochronu wyciaggajacego, mechanizmu sprezynowego i nieznacznej czesci czaszy gltownej,
tak jak to ilustruje rysunek 2.

Ponadto w ramach omawianych badan naziemnych dokonano ponownie sprawdzen procesu

ukladania spadochronéw SH-29 (pkt. 4.2.5 Programu badan) i sprawdzen gabarytéw utozonych
spadochronéw (pkt. 4.2.7 Programu badan). Celem tych badan byla w gléwnej mierze, po krot-
kim zapoznaniu personelu stuzby wysoko$ciowo-ratowniczej 22. Bazy Lotnictwa Taktycznego
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Rys. 2. Imitowane wypuszczenie spadochronu SH-29

z technologia uktadania badanych spadochronéw, ocena poprawnosci realizacji procesu ukltada-
nia spadochronéw przez wspomniany personel.

Badania naziemne na samolocie zakonczyty sie wynikiem pozytywnym, zespol badawczy
dopuscit partie trzech egzemplarzy spadochronu hamujacego SH-29 do badan w locie na samolo-
tach typu MiG-29. Szczegdtowe wyniki z badan naziemnych na samolocie zostaly zamieszczone
w ,Sprawozdaniu nr 10/36/2012 z pracy pod tytulem: Badania spadochronu hamujacego SH-29
do samolotéw typu MiG-29” [2].

4.3. Badania w locie

Badania w locie obejmowaly:
e standardowe predkosci wypuszczenia spadochronu (V,, = 150 kts),
e zwickszone predkosci wypuszczenia spadochronu (V, = 170 kts),

e male predkosci wypuszczenia spadochronu (V,, = 85 kts).

Badania w locie trzech egzemplarzy spadochronu hamujacego SH-29 przeprowadzono w okre-
sie 24-30 lipca 2012 r. na samolotach typu MiG-29 na lotnisku 22. Bazy Lotnictwa Taktycznego
w Malborku. W ramach omawianych badan zrealizowano 18 wypuszczen spadochronu (po 6 na
kazdy z badanych egzemplarzy).

Badania w locie przeprowadzono zgodnie z pkt. 4.3 ,Programu badan nr 6/36/2012”, pod-
stawowym celem badan w locie bylo sprawdzenie:

e poprawnoéci procesu otwarcia badanych spadochronéw hamujacych w pelnym zakresie

dopuszczalnych predkosci wypuszczania,

e statecznosci pracy czasz spadochronéw podczas otwarcia i hamowania,

e skutecznosci hamowania samolotu z wykorzystaniem badanych spadochronéw,

e mozliwosci kotowania samolotu z wypuszczonym spadochronem SH-29 do miejsca zrzutu
spadochronu,

e trwalosci spadochronu (ocena stanu technicznego po uzyciu).
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Przebieg badan dokumentowano w formie zdje¢ i materialow video oraz zapisu parametréw
lotu na rejestratorze poktadowym.

Przyktadowy proces wypuszczania spadochronu dla standardowych predkosci wypuszczenia
pokazano na rys. 3.

Rys. 3. Proces otwierania sie spadochronu SH-29

Wedtlug relacji pilotéw proces otwarcia spadochronu byt wyraznie odczuwalny, ale w subiek-
tywnym odczuciu przebiegal znacznie plynniej, bardziej ,,miekko” niz w przypadku uzytkowa-
nego obecnie spadochronu hamujacego PTK-29, ktérego wejécie do pracy charakteryzuje sie
silnym szarpnieciem. Potwierdzeniem powyzszych odczué pilotow sa przedstawione ponizej na
rysunkach 4 i 5 przebiegi parametréw lotu, w tym przeciazen podtuznych n, (linie z zaznaczo-
nym momentem poczatku wypuszczenia) dla omawianego lotu badawczego oraz przykladowego
(archiwalnego) ladowania samolotu ze zblizona predkoscia wypuszczenia spadochronu PTK-29.
7 przedstawionego na rys. 5 przebiegéw wynika, ze w procesie otwarcia spadochronu PTK-29
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wystepuje 2-2,5 sekundowy ,,pik” przeciazen podluznych (wspomniane szarpniecie), natomiast
dla spadochronu SH-29 proces otwarcia jest plynny, bez wspomnianego ,piku” (patrz rys. 4).
Ponadto zdecydowanie odmienne sa wartosci zarejestrowanych maksymalnych przeciazen po-
dtuznych n, réwne odpowiednio —0,41 i —0,27. Wigksze przeciazenia podtuzne (hamujace) uzy-
skiwane podczas hamowania samolotu z wykorzystaniem spadochronu PTK-29 wynikaja gtéwnie
z jego wieksze] o okolo 15% powierzchni czaszy w stosunku do badanego spadochronu SH-29
oraz mniejszej przewiewnosci zastosowanego materiatu na czasze (kevlar). W efekcie drogi ha-
mowania uzyskiwane podczas prob w locie badanego spadochronu sg dtuzsze niz przy stosowaniu
dotychczasowego spadochronu PTK-29, lecz zapewniaja wyhamowanie samolotéw typu MiG-29
w przedziatach odleglosci okreslonych w instrukeji Flight Manual MiG-29 [7].

Poczatek wypuszczenia
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Rys. 4. Zarejestrowane przebiegi parametréow lotu samolotu podczas otwarcia spadochronu SH-29
nr 1206395 oraz poczatkowej fazy hamowania na dobiegu (IIT lot badawczy)
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Rys. 5. Zarejestrowane przebiegi parametréw lotu samolotu podczas otwarcia spadochronu PTK-29 oraz
poczatkowej fazy hamowania na dobiegu (przyklad poréwnawczy)

5. Whnioski

W oparciu o przeprowadzone badania naziemne i w locie spadochronu hamujacego SH-29 do
samolotéw MiG-29 zesp6t robocezy sformutowal nastepujace wnioski:

Whioski — badania naziemne
1. Dokumentacja, ukompletowanie, wymiary, wytrzymalo$¢, wtasnosci obstugowe, zastoso-

wane materialy oraz oznakowanie, gabaryty i masy badanych egzemplarzy spadochronu
SH-29 sa zgodne z wymaganiami (ZTT).



Badania spadochronu hamujgcego SH-29

19

2.

3.

Spadochron SH-29 nie stwarza probleméw podczas przygotowania do uktadania i podczas
uktadania.

Spadochron SH-29 nie stwarza wickszych probleméw podczas montazu na samolocie, a pro-
ces wypuszczania na ziemi przebiega prawidtlowo.

Whnioski — badania w locie

10.

11.

12.

Spadochron SH-29 w odczuciu pilotow charakteryzuje sie mniejsza efektywnoscig hamowa-
nia niz PTK-29, a wypuszczenie go przy granicznych, duzych predkosciach charakteryzuje
plynne, ,mieckkie” otwarcie; wyjscie spadochronu jest odczuwalne dla pilota.

. Wypuszczenie spadochronu przy predkosci V' = 150 kts jest ptynne i wyczuwalne dla pilota,

a jego dziatanie — hamowanie — poprawne.

. Ponizej predkoéci V' = 125 kts brak odczucia w kabinie po wypuszczeniu dziatania spado-

chronu.

Podczas dobiegu spadochron nie przeszkadza w ostatniej fazie (nie wymaga zwigkszania
obrotéw) przed zwolnieniem pasa.

. Spadochron nie stanowi zagrozenia dla systemu $wietlnego lotnisk, poniewaz podczas ko-

lowania ze spadochronem nie dotyka ziemi.

Materialy zastosowane w budowie spadochronu utatwiaja jego obstuge, w tym obstuge
ZOS (zredukowana obstuge startowa) wykonywana przez pilotéw.

Spadochron SH-29 w przebadanym zakresie dopuszczalnych predkosci wypuszczania za-
pewnia wyhamowanie samolotu typu MiG-29 w przedziatach odlegltoéci okreslonych w in-
strukcji Flight Manual MiG-29 (opinia zespolu pilotéw).

Proces otwierania si¢ czaszy spadochronu, zachowanie si¢ spadochronu podczas dobiegu
i kotowania oraz proces wyczepiania spadochronu kazdorazowo przebiegaly w prawidtowy
sposéb.

Przebiegi przeciazenia podiuznego samolotu, zarejestrowane podczas otwarcia i hamo-
wania, potwierdzaja opinie dotyczaca intensywnosci hamowania badanego spadochronu
(wniosek nr 4).

6. Zalecenia

W oparciu o przeprowadzone badania naziemne i w locie spadochronu hamujacego SH-29 do
samolotéow MiG-29 zesp6t roboczy zaproponowal ponizsze zalecenia.

1.

Zastosowac ostony spadochronéw o diugosci nie wiekszej niz wymiar nominalny podany
w dokumentacji konstrukcyjne;j.

. Skutecznie zabezpieczy¢ lub usunaé ostre krawedzie mechanizmu sprezynowego.

. Rozwazy¢ mozliwo$¢ zamiany w mechanizmie sprezynowym petelki z linki stalowej na

stozek. Zlikwidowaé¢ ostre krawedzie po zakuciu petelki lub zabezpieczy¢ je obszyciem.

Zastosowaé mocniejsza plecionke bawelniana w ostonie kauszy.

. Zwiekszy¢ liczbe oston kauszy w ukompletowaniu spadochronu.

. Zamieni¢ material, z ktérego wykonano centralng tasme spadochronu wyciggajacego na

material o gestszym splocie.
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Po zrealizowaniu powyzszych zalecen dopuszczono badang partie spadochronéw SH-29 do
eksploatacji nadzorowanej, celem potwierdzenia trwalosci spadochronu.

Pozytywne wyniki eksploatacji nadzorowanej spadochronu stanowity z kolei podstawe wpro-
wadzenia spadochronu SH-29 do uzytkowania na samolotach typu MiG-29 (wszystkich wersji)
eksploatowanych w Sitach Zbrojnych Rzeczypospolitej Polskiej jako zamiennika spadochronu
hamujacego PTK-29.
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SH-29 drogue chute test programme

In the light of the fact that Polish Air Force is in need of obtaining drogue chutes, Polish SH-29
drogue chute has been developed domestically. Prior to being introduced into use on MiG-29 jet fighters,
new SH-29 chute underwent ground tests and test flights programme. The ground tests were carried out
at the manufacturer’s facility — AIR-POL Sp. z o0.0. plant in Legionowo. The ground tests involving the
aircraft as well as test flights took place at Malbork Airbase. During the test flight programme of SH-29
chute, involving MiG-29 aircraft, the chute was deployed 18 times. Throughout the process, the chute was
being deployed in varied conditions involving minimum, maximum and standard speed ranges at which
the drogue chute could be utilized. The present article discusses in detail the process and results of the
test programme.
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Udziat Sit Zbrojnych RP w misjach poza granicami kraju spowodowal, ze przed $migtowcem
Mi-17 — bedacym jednym z podstawowych $miglowcdéw na wyposazeniu naszych wojsk — zaczeto
stawia¢ nowe zadania. Wynikiem tego byla koniecznosé¢ przeprowadzenia kolejnych modernizacji
$miglowca, majacych poprawi¢ bezpieczenstwo zalogi i 0s6b bedacych na poktadzie $émigltowca
oraz poszerzy¢ jego mozliwosci operacyjne. Wsréd modernizacji zastugujacych na szczegdlna

Przedmiotem artykutu sa badania $miglowcow Mi-17, ktére podlegaly modernizacji zgodnie
z zapotrzebowaniem operacyjnych Sit Zbrojnych RP. Prezentowana platforma smiglowcowa
jest to konstrukcja pélskorupowa wykonana z duralu, w ukladzie klasycznym z piecioto-
patowym wirnikiem no$nym i tréjlopatowym $miglem ogonowym. Do napedu postuzyly
dwa silniki turbinowe TW3-117WM o mocy nominalnej 1700 KM kazdy. Daje ona szero-
kie mozliwo$ci modernizacji wedtug zapotrzebowania. Przedstawione wersje modernizacyjne
Smiglowca Mi-17 to: a) $miglowiec z wyposazeniem CASEVAC — przystosowany do wykony-
wania zadan ratownictwa medycznego na polu walki, b) Smiglowiec o podwyzszonej ochronie
biernej wlasnej i wyposazony w rozpraszacze gazéw wylotowych, ¢) $migtowiec wyposazony
w indywidualny system wy$wietlania parametréw lotu dla pilota, d) émiglowiec z zabudowa-
nym systemem wielolufowych karabinéw maszynowych. W artykule przedstawiono wprowa-
dzone zmiany dla poszczegdlnych wersji modernizacyjnych $miglowca. Nastepnie oméwiono
przyjety zakres oraz rzeczywisty przebieg badan rozwazanej wersji. Badano i oceniono wptyw
wprowadzonych modernizacji na charakterystyki lotno-techniczne $miglowca, niezawodnosé
systeméw, wplyw pracy wprowadzonych w modernizacji systeméw na dziatanie pozostatych
systeméw pokladowych i odwrotnie — wplyw przeprowadzonych modernizacji na ergonomie
oraz efektywnosé ochrony $migtowca.

1. Wstep

uwage mozna wymienié¢ cztery wersje:

przystosowana do wykonywania zadan ratownictwa medycznego rannych z pola walki —

CASEVAC,
poprawiajaca bezpieczenstwo zalogi poprzez poprawe ochrony biernej Smigtowca,

wyposazona w indywidualny system wyswietlania parametréw lotu dla pilotow,

uzbrojong z zabudowanymi w kabinie transportowej wielolufowymi karabinami, majaca na

celu poprawe ochrony $migltowca podczas wykonywania misji bojowych.

2. Cel badan

Cele przeprowadzonych badan to:

sprawdzenie i ocena:
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— poprawnosci wykonanej modernizacji,
— spelnienia wymagan WZTT;

e potwierdzenie bezpieczenstwa uzytkowania $migtowca po modernizacji;

e ocena wplywu pracy zabudowanych systemow na prace innych systeméw Smiglowca,
w szczegblnosci systemu awionicznego oraz instalacji energetycznej i odwrotnie.

Wszystkie modernizacje zostaly wykonane w WZL nr 1 S.A. w Lodzi.

3. Smiglowiec z wyposazeniem CASEVAC — przystosowany do wykonywania
zadan ratownictwa medycznego na polu walki

Przystosowanie $miglowca do realizacji zadan CASEVAC polegalo na zabudowie w jego ka-
binie tadunkowej (desantowej) mobilnego stelaza oraz pétki na wyposazenie medyczne. Stelaz
i potka stanowia uzupelnienie kompletu noszy (3 szt.). Na stelazu mozna zabudowaé do trzech
butli tlenowych w czterech miejscach mocowania oraz rozmiesci¢ wedlug indywidualnych po-
trzeb wykonywanego zadania podstawy defibrylatora i respiratora. Potki stelaza przygotowane
sa do zabudowy ssaka i podgrzewacza plynéw infuzyjnych (termobag). Ponadto do zapewnienia
zasilania urzadzen medycznych konieczna byta przebudowa instalacji elektrycznej. Widok kabi-
ny transportowej Smigtowca po przeprowadzonej modernizacji przedstawiono na rys. 1 (warunki
dzienne) i rys. 2 (warunki nocne).

Rys. 1. Widok wyposazenia kabiny transportowej w warunkach dziennych

W wyniku przeprowadzonych sprawdzen w locie mozna stwierdzié¢, ze:

1. Mobilny stelaz oraz péltka na wyposazenie medyczne zostaly wykonane zgodnie z doku-
mentacjg konstrukcyjna.

2. Urzadzenia medyczne zabudowane w mobilnym stelazu oraz potce funkcjonuja zgodnie
z wymaganiami oraz nie powoduja niekorzystnego oddzialywania na inne systemy $mi-
gloweca.

3. Wyposazenie kabiny transportowej $migtowca Mi-17-1V w wersji CASEVAC z zabudo-
wanym wyposazeniem medycznym w mobilnym stelazu oraz poélce zapewnia mozliwosé
transportu rannych w pozycji lezacej i udzielania im podstawowej pomocy medycznej
przez zesp6l ratownikow.
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Rys. 2. Widok wyposazenia kabiny transportowej w warunkach nocnych

4. Mobilny stelaz z zabudowanym wyposazeniem medycznym zapewnia latwy dostep do
wszystkich elementéw dla czltonkéw zespotu ratowniczego. Jednoczesnie chroni ich przed
przypadkowym urazem lub zranieniem.

5. Wilaczenie lub wylaczenie aparatury medycznej nie powoduje zaktécen pracy ukltadu kon-
troli i sterowania praca zespolu napedowego, urzadzen radiokomunikacyjnych i radiona-
wigacyjnych. Uzycie defibrylatora zgodnie z przeznaczeniem nie powoduje niewlasciwego
dziatania wyposazenia pokladowego smigltowca Mi-17-1V.

6. Czytelnos¢ ekranu defibrylatora, wskaznikow respiratora i ssaka, lampek kontrolnych i alar-
mowych oraz opiséw elementéw sterowania i regulacji urzadzen medycznych w warunkach
oswietlenia naturalnego (dziennego) i sztucznego (nocnego) jest dobra.

7. Drgania wystepujace w réznych stanach lotu w warunkach oswietlenia naturalnego (dzien-
nego) i sztucznego (nocnego) nie wplywaja na czytelnosé ekranéw i wskaznikéw urzadzen
medycznych.

4. Smiglowiec o podwyzszonej ochronie biernej wlasnej i wyposazony
w rozpraszacze gazow wylotowych

Do podstawowych elementéw doposazenia $migtowca Mi-17-1V nalezato:

e zewnetrzne i wewnetrzne opancerzenie kabiny pilotéw materialem kompozytowym,

e wewnetrzne opancerzenie kabiny transportowej (ladunkowej) materialem kompozytowym,
e zewnetrzne opancerzenie silnikéw materialem kompozytowym,

e rozpraszacze gazow wylotowych silnika EWU,

e urzadzenie aktywnych zaktécen w podczerwieni ADROS,

e przystosowanie do NVG.

Celem badan w locie bylo okreslenie wplywu doposazenia na charakterystyki osiggowe i wta-
snoéci lotne Smigtowca w odniesieniu do wersji niedoposazonej. Masa doposazenia znacznie prze-
kraczajaca 1000 kg istotnie zmniejsza udzwig uzyteczny, a jego rozmieszczenie przesuwa podiuz-
ny $rodek ciezkosci $miglowca do przodu do wartosci bliskich granicznie dopuszczalnym, co
moglo prowadzi¢ do pogorszenia takich wtasnosci lotnych, jak statecznos$é czy tez sterownosé
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$miglowca. Z kolei rozpraszacze gazéw wylotowych powoduja spadek mocy silnikéw i wzrost zu-
zycia paliwa, co moze prowadzi¢ do pogorszenia osiagéw Smigltowca gloéwnie dotyczacych pred-
kosci wznoszenia i putapu oraz zasiegu i dlugotrwalosci lotu.

Uwzgledniajac powyzsze, badania parametrow osiagowych dotyczyty gtéwnie wyznaczenia:

e predkosci (biegunowych) wznoszenia oraz pulapu praktycznego,

e predkosci maksymalnych, ekonomicznych i optymalnych (przelotowych),

e zasiegow i dlugotrwaltosci lotu.
7Z kolei podstawowymi wlasnoéciami lotnymi podlegajacymi badaniom byty:

e statecznos¢ podtuzna i kierunkowa $miglowca,

e sterownos¢ i manewrowosé¢ Smiglowca,

e warunki realizacji startow i ladowan.

Do rejestracji przebiegu lotéw prébnych wykorzystano system badawczy ACRA KAMS500.

Przyktadowe wyniki uzyskane w badaniach w locie wraz z poréwnaniem z danymi literaturowymi
przedstawiono na rys. 3-9.

12
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Rys. 3. Zaleznos¢ predkosci wznoszenia w Smiglowca na zakresie nominalnym Nyo pracy zespotu
napedowego od przyrzadowej predkosci lotu Vp i wysokosci barometrycznej wznoszenia H dla wariantu

lekkiego
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Rys. 4. Zaleznos¢ predkosci wznoszenia w Smiglowca na zakresie nominalnym Nyo pracy zespotu
napedowego od przyrzadowej predkosci lotu Vp i wysoko$ci barometrycznej wznoszenia H dla wariantu
ciezkiego
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Rys. 5. Zaleznosci predkosci wznoszenia w oraz temperatury otoczenia ¢tz od wysokosci
barometrycznej Hp podczas wznoszenia $migtowca o masie m = 13000 kg na putap praktyczny na
zakresie nominalnym Nyo pracy zespotu napedowego
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Rys. 6. Zaleznoéci czasu wznoszenia ¢ oraz masowego zuzycia paliwa m, od wysokosci
barometrycznej Hy podczas wznoszenia $migltowca o masie m = 13000 kg na putap praktyczny na
zakresie nominalnym Nyo pracy zespotu napedowego
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Rys. 7. Zaleznosci godzinowego @ i kilometrowego g zuzycia paliwa Smiglowca od przyrzadowej
predkosci Vp lotu poziomego wraz z wyznaczonymi minimalnymi zuzyciami Qmin 1 Gmin Oraz
odpowiadajacymi im predkosciami ekonomicznymi Vgx i optymalnymi Vop dla Hp = 1000 m
im = 10200kg (wariant lekki)
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Rys. 8. Zaleznos¢ predkosci znizania w od przyrzadowej predkosci lotu Vp $migltowca w locie
autorotacyjnym dla masy $miglowca m = 12400kg z zaznaczona predkoscia lotu dla najmniejszego
opadania Vo oraz predkoscia lotu odpowiadajaca najwiekszemu zasiegowi Vi z
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Rys. 9. Zaleznos¢ predkosci znizania w od przyrzadowe]j predkosci lotu Vp $migltowca w locie
autorotacyjnym dla masy $miglowca m = 9920kg z zaznaczong predkoscia lotu dla najmniejszego
opadania Vo oraz predkoscia lotu odpowiadajaca najwiekszemu zasiegowi Vi z

Na podstawie przeprowadzonych badan mozna stwierdzié¢, ze:

1. Smiglowiec po przeprowadzonej modernizacji spelnia wymagania WZTT.

2. Modernizacja zostata wykonana zgodnie z dokumentacja konstrukcyjna.

3. W wyniku przeprowadzonych modernizacji znacznie wzrosto bezpieczenstwo $migtowca
i zatogi.

4. Przeprowadzona modernizacja nieznacznie wplyneta na pogorszenie charakterystyk $mi-
gloweca.

5. Smiglowiec wyposazony w indywidualny system wys$wietlania parametréw
lotu dla pilota

Indywidualny system wyé$wietlania parametrow lotu zabudowany na poktadzie $miglowca
Mi-17-1V przeznaczony jest do:

e zobrazowania przed okiem pilota:

— parametrow lotu Smiglowca,
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— informacji o uszkodzeniach,
— informacji o zagrozeniach;
e wspolpracy z pokladowymi Zrédtami danych:
— pilotazowych,
— nawigacyjnych,
— o stanie Smiglowca;

e wspoélpracy z goglami noktowizyjnymi (NVG) i helmem pilota THL-5NV lub THL-5R
bedacych na wyposazeniu Sit Zbrojnych RP.

Podstawowe zalozenia, jakie postawil uzytkownik przed systemem to:
e zwickszenie bezpieczenstwa lotu;

e wyswietlanie parametrow lotu, informacji o uszkodzeniach oraz ostrzezen o sytuacjach
niebezpiecznych bezposrednio prze okiem pilota;

e swobodny dobor zestawu wyswietlanych informacji;
e zgodno$¢ wyswietlanych na wyéwietlaczu parametréw z informacja na tablicy przyrzadéw;
e prowadzenie obserwacji terenu przy jednoczesnej kontroli parametréw lotu Smigtowca;

e zasilanie systemu z sieci poktadowe;j.

System odbiera i przetwarza informacje z systemow poktadowych Smigtowca oraz przekazuje
je do wyséwietlaczy nahelmowych w postaci symboli graficznych lub w postaci cyfrowej.

System stanowi indywidualne wyposazenie kazdego z pilotow i jest zbudowany z nastepuja-
cych elementéw (rys. 10):

e dzienny i nocny wyswietlacz nahelmowy (pierwszego i drugiego pilota);
e komputer graficzny;

e uklad dopasowania sygnatow;

e centrala danych ADU;

e pulpit sterowania I i II pilota;

e odbiornik GPS.

System umozliwia wy$wietlanie parametréw lotu w czterech podstawowych zakresach (try-
bach) pracy:

e nawigacyjnym NAV (rys. 11) — na wyswietlaczu moze by¢ zobrazowany pelny zakres infor-
macji (wszystkie ustawienia fabryczne producenta); gtéwna uwaga pilota skoncentrowana
jest na pilotowaniu $miglowca i kontroli jego stanu,

e operacyjnym OPER (rys. 12) — na wyswietlaczu sa zobrazowane tylko gléwne informacje;
uwaga pilota skoncentrowana jest na obserwacji otoczenia,

e awaryjnym AWAR (rys. 13) — na wyswietlaczu sa prezentowane tylko informacje o sytu-
acjach niebezpiecznych i bledach pracy systeméw poktadowych Smiglowca,

e zakresie TEST — dostepny tylko na ziemi (wysoko$é H = 0).

W czasie lotu system moze pracowac tylko w trzech podstawowych zakresach:
1) nawigacyjnym (NAV),

2) operacyjnym (OPER),

3) awaryjnym (AWAR).
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Rys. 10. Budowa systemu wys$wietlania parametréw lotu

Ponadto, system moze dodatkowo na ziemi (H = () pracowaé jeszcze w dwdch zakresach:
SERWIS i KALIBRACJA.

W wyniku przeprowadzonych badan mozna stwierdzié¢, ze system wyswietlania parametréw
lotu zabudowany na $migtowcu Mi-17-1V:

e spelnia wymagania WZTT;
e zwieksza bezpieczenstwo lotu;

e umozliwia wyswietlanie przed okiem pilota parametréow lotu, informacji o uszkodzeniach,
ostrzezen o sytuacjach niebezpiecznych;

e umozliwia swobodny dobér zestawu wyswietlanych informacji;
e wyswietlane na wyswietlaczach parametry sa zgodne z tablica przyrzadow;

e kazdy z pilotéw ma mozliwo$é¢ niezaleznej regulacji i wyboru funkcji systemu dostepnych
z poziomu uzytkownika.
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Rys. 13. Widok zobrazowania informacji na zakresie awaryjnym AWAR

Smiglowiec z zabudowanym systemem wielolufowych karabinéw maszynowych

System wielolufowych karabindéw maszynowych zabudowany na pokladzie $miglowca Mi-
17-1V sktada sie z trzech karabinéw 7,62 mm M-134G umieszczonych odpowiednio w drzwiach
bocznych kabiny tadunkowej usytuowanych na lewej burcie émigltowca (rys. 15), luku awaryjnym
okna usytuowanym na prawej burcie $miglowca (rys. 16) oraz tylnej czesci kabiny (rys.17).

Wielolufowy poktadowy karabin maszynowy 7,62 mm M-134G jest karabinem napedzanym
silnikiem elektrycznym zasilanym z akumulatora napieciem stalym 24 V, bazujacym na zasadzie
dzialania broni typu Gatling i zbudowany jest z nastepujacych podzespoléw (rys. 14):

kotyska;

zespol luf (6 szt.);

obejma luf — tlumik ognia;

zesp6t komor zamkowych;

silnik elektryczny napedu;

uchwyt kierowania — pulpit sterowania;
zesp6t dosylacza;

ramie pionowe;

rekaw amunicyjny.

Specyfikacje techniczng WPKM 7,62 mm M-134G przedstawiono w tabeli 1.
Badania w locie poprzedzone byly badaniami naziemnymi ktérych celem byto:

sprawdzenie i ocena dokumentacji konstrukcyjnej i eksploatacyjnej,

sprawdzenie zgodnosci ukompletowania smigtowca z wymaganiami WZTT i dokumentacja
konstrukcyjna,

sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w lewych drzwiach bocznych kabiny trans-
portowej,

sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w tylnej czesci kabiny transportowej,

sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w luku awaryjnym okna kabiny transpor-
towej,
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Rys. 14. Budowa karabinu M-134G

Tabela 1

Kaliber

7,62x51 mm NATO

Dlugosé catkowita

33 cal (838 mm)

Dlugosé lufy

22 cal (559 mm)

Masa wlasna karabinu

341bs (15,44 kg)

Calkowita masa systemu

621bs (28,15 kg)

Zasieg skuteczny

ok. 914 m (1000 yrd)

Spos6b prowadzenia ognia

tylko ogien ciagty

Sita odrzutu

3000 strz./min — 889,6 N (91kG)
3200 strz./min — 1045,3 N (106,7 kG)
4000 strz./min — 1423 4N (145,3kG)

Czas rozpedzenia zespotu luf

0,58

Czas wyhamowania zespotu luf

0,4s

Szybkostrzelno$¢ teoretyczna

regulowana

3000 strz./min
3200 strz./min
4000 strz./min

Zasilanie

prad staty, 24V, 39 A

Sposéb dziatania

bron napedowa, zasilanie elektryczne

sprawdzenie masy $miglowca oraz ocena polozenia srodka masy smigtowca Mi-17-1V bez
tylnych drzwi kabiny transportowej z zabudowanymi wielolufowymi poktadowymi karabi-
nami maszynowymi,

ocena wplywu pracy zabudowanego systemu na prace innych systemoéw smigltowca, w szcze-
gblnosci systemu awionicznego oraz instalacji energetycznej i odwrotnie,

ocena dostosowania zabudowanego na $migtowcu Mi-17-1V systemu WPKM 7,62 mm do
NVG,

sprawdzenie czasu montazu i demontazu stanowisk strzeleckich,

sprawdzenie sektoréw ostrzatu ze stanowisk strzeleckich.

Podczas badan w locie $émigtowca Mi-17-1V nr 6106 wykonano czternascie lotow prébnych do-
$wiadczalnych. Loty realizowano na poligonie lotniczym Nadarzyce. Podczas lotéw wykonywano
strzelania do wystawionych celéw:

pojedynczo z kazdego stanowiska,
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Rys. 15. Widok stanowiska strzeleckiego usytuowanego w drzwiach bocznych kabiny tadunkowej
$miglowca

Rys. 16. Widok stanowiska strzeleckiego usytuowanego w luku awaryjnym okna kabiny tadunkowej
$miglowca

Rys. 17. Widok stanowiska strzeleckiego usytuowanego w tylnej czesci kabiny tadunkowej Smigtowca
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z dwoch stanowisk jednoczesnie w réznych konfiguracjach (prawe-lewe, lewe-tylne, prawe-
tylne),

z trzech stanowisk jednoczesnie.

W zrealizowanych lotach dokonano:

oceny bezpieczenstwa eksploatacji systemu wielolufowych karabinéw maszynowych,

oceny wplywu pracy zabudowanego systemu na prace innych systemoéw Smigltowca, w szcze-
gblnosci systemu awionicznego oraz instalacji energetycznej i odwrotnie,

oceny dostosowania zabudowanego na $migltowcu Mi-17-1V systemu WPKM 7,62 mm do
NVG,

sprawdzenia sektorow ostrzalu ze stanowisk strzeleckich.

7. Wnioski z przeprowadzonych badan

Stanowiska strzeleckie WPKM 7,62 mm zabudowane w kabinie transportowej maja prawi-
dtowo ustawione sektory ostrzatu, ktore zapobiegaja przypadkowemu przestrzeleniu czesci
$miglowca.

Skrzynki amunicyjne z zatadowanymi taSmami amunicyjnymi sa przymocowane stabilnie
do elementéw Smigtowca.

Wyniki badan potwierdzily skutecznosé i celowos¢ zabudowy w $migltowcu Mi-17-1V stano-
wisk strzeleckich w kabinie transportowej. Wniesione zmiany do konstrukcji i wyposazenia
Smigtowca Mi-17-1V poprawily jego ochrone wlasna oraz walory operacyjne.

Wyniki badan potwierdzity, ze zabudowany system 7,62 mm wielolufowych poktadowych
karabinéw maszynowych na pokladzie $migtowca Mi-17-1V nr 6106 spelnil wymagania
uzytkownika zawarte we Wstepnych Zatozeniach Taktyczno-Technicznych na 7,62 mm wie-
lolufowy poktadowy karabin maszynowy (7,62 mm WPKM) wraz z przystosowaniem S$mi-
glowcow Mi-17 do uzytkowania 7,62 mm WPKM.

Wyniki badan potwierdzily bezpieczenstwo uzytkowania smigtowca Mi-17-1V z zabudo-
wanym systemem 7,62 mm wielolufowych poktadowych karabinéw maszynowych M-134G.

Wystapily wahania wskazan wysokosciomierza barometrycznego +50 m oraz szybkie drga-
nia wskazowki predkosciomierza podczas prowadzenia ognia ze stanowisk strzeleckich za-
budowanych w lewych drzwiach bocznych i w luku awaryjnym okna w przedziale kabiny
transportowej, w kierunku wykonywania lotu. Powyzsze zaburzenia wskazan zanikaja po
zaprzestaniu prowadzenia ognia i zdaniem zalogi $miglowca nie stanowia zagrozenia dla
realizacji lotu.

We wszystkich pozostatych przypadkach uzytkowania systemu WPKM 7,62 mm M-134G
nie stwierdzono negatywnego wplywu na prace zadnych systemoéw Smiglowca.
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Mi-17 helicopters modernized for the Polish Armed Forces — test flight programme

The present article covers the test flight program referring to Mi-17 helicopters which underwent
modernization works in line with the operational needs of the Polish Armed Forces. The presented
helicopter platform is a semi-monocoque design made out of duraluminum in a conventional lay-out
with a five-blade main rotor and three-blade tail rotor. The helicopter powerplant utilizes two TW3-
117WM gas turbine engines with power output rating of 1700 HP each. The helicopter offers a wide
range of modernization options depending on the needs. The presented modernization variants of the
Mi-17 helicopter include the following models:

e CASEVAC Helicopter adopted for the purpose of combat MEDEVAC missions.

e Helicopter with enhanced passive countermeasures fitted with the exhaust countermeasure system
(exhaust gas dispersion devices).

e Helicopter fitted with a personal flight-parameters display system for the pilot.
e Helicopter with an on-board system of multi-barrel machine guns.

The article presents the changes implemented in the case of individual modernization variants of the
helicopter as listed above. Then, the adopted scope and actual test program for the subject variant
is discussed. Research and assessment has been carried out referring to the impact of the implemented
modernization on technical and flight parameters of the helicopter, reliability of the flight systems, impact
of the operation of systems introduced after modernization of the operation on the remaining on-board
systems and vice versa as well as the impact the modernization on ergonomics and effectiveness of
protection of the helicopter.
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W artykule przedstawiono problematyke poszerzenia zastosowan bezzalogowych statkéw po-
wietrznych. Jednym z istotnych elementéw dzialalnosci sa wzgledy ekonomiczne, stad spore
nadzieje wiaze si¢ z systemem HAPS (ang. High Altitude Pseudo-Satellite). System ten
pozwala na wykonanie zadan do niedawna zarezerwowanych wylacznie dla sztucznych sa-
telitow, ktore ze wzgledu na sposob dziatania, konstrukcje oraz sposéb dostarczania ich na
orbite sa niezwykle kosztowne. W pracy przedstawiono pewne aspekty techniczne w powia-
zaniu z ekonomicznymi budowy samolotu bezzalogowego o duzej dtugotrwatosci lotu typu
HALE (ang. High Altitude, Long Endurance).

Oznaczenia

Egay—density — dzienna dawka energii stonecznej padajacej na metr kwadratowy powierzch-
ni nad terenem Polski,

Tinax — maksymalne natezenie promieniowania stonecznego,

Tiay — czas konwersji promieniowania w energie elektryczna, czas tadowania aku-
mulatoréw,

Pe_tor — calkowite zapotrzebowanie pradowe pseudo-satelity,

Netrl — sprawno$¢ regulatora obrotow silnika,

Nmot — sprawno$c silnika,

Nbat — sprawno$¢ poktadowych ogniw chemicznych,

Ngrb — sprawno$¢ przektadni zespotu napedowego,

Nplr — sprawno$¢ $migla,

Nbec — sprawnos¢ regulatora napiecia BEC,

Py — moc niezbedna do ustalonego lotu poziomego,

P, — moc awioniki i autopilota,

Phq — moc urzadzen wykonawczych, np. glowica opto-elektroniczna

b — rozpietosé skrzydta,

T — ciag silnika,

v — predkos¢ lotu,

A —  wydluzenie skrzydta,

Cr, — wspotcezynnik sity noénej,

Cp — wsp6lcezynnik sity oporu,

p — gestos¢ powietrza na putapie 20 km,

g — przyspieszenie ziemskie na putapie 20 km.

1. Wprowadzenie

W dzisiejszych czasach zadania rozpoznawcze oraz transmisji danych wykonywane sa gtéwnie
przez satelity, samoloty klasyczne oraz bezzalogowe. Zaden z nich nie taczy w sobie tak sprawnie
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wszystkich tych funkcji, jak samolot stratosferyczny. W poréwnaniu z istniejacymi rozwigzaniami
samolot ten ma nastepujace zalety:

e Niskie koszty operowania. Koszty uzytkowania ograniczaja sie do kosztow obstugi naziem-
nej stacji kontroli, ktéra moze dowodzi¢ wieloma statkami powietrznymi jednoczesnie.

e Duza dlugotrwatosé pracy. Mozliwe jest utrzymywanie samolotu w powietrzu przez dtuzszy
czas bez koniecznosci ladowania. W razie potrzeby mozliwa jest natychmiastowa reakcja
samolotu na wykonanie nowego zadania i skierowanie samolotu nad interesujacy nas teren
lub utrzymywanie samolotu przez mozliwie dlugi czas w locie ustalonym po okregu, w celu
wykonywania zadania jako satelita atmosferyczny.

e Duza niezalezno$é i ciagtos¢ pracy. Wysoki putap operacyjny samolotu umozliwia swobod-
ng prace i unikniecie ruchu lotniczego, zaréwno cywilnego jak i wojskowego. W poréwnaniu
do satelity nasz samolot wykonuje lot ustalony bezposrednio nad interesujacym nas obsza-
rem. Nie wystepuje wiec konieczno$é czekania na rewizyte satelity nad interesujacym nas
regionem, jak ma to miejsce w przypadku konwencjonalnej satelity.

e Niski koszt produkcji. Koszt produkeji samolotu stratosferycznego w poréwnaniu do sate-
lity jest do dwudziestu pieciu razy mniejszy, co otwiera dla tego produktu rynki panstw
mniej zamoznych, ktére nie maja dostepu do systemoéw satelitarnych.

W celu przeprowadzenia rzetelnej analizy nalezy skupi¢ sie zarowno na zaletach samego pro-
jektu, jak i na problematyce wynikajacej ze szczegbétow misji. Loty stratosferyczne niosg ze soba
wiele powaznych wyzwan. Gwaltownie spadaja wartosci parametréw majacych istotny wplyw
na lot statku powietrznego. Na wysoko$ci 18 km temperatura wynosi ok. —54°C, cho¢ moze
osiagaé znacznie nizsze wartosci siegajace nawet —75°C. Gestosé powietrza jest ponad dziesie-
ciokrotnie nizsza niz na poziomie morza i wynosi okoto 0,120676 kg-m =3, a lepkoéé dynamiczna
0,0000143226 Pa-s. Tak niska gesto$¢ osrodka stawia na przysztej konstrukeji bardzo restrykcyjne
wymagania dotyczace masy samolotu.

Niskie temperatury z kolei maja destrukcyjny wplyw na ogniwa baterii zasilajacych samolot.
Niska masa samolotu ogranicza mozliwosci wyboru typu uktadu wytrzymaltosciowego charakte-
ryzujacego cala konstrukcje. Konstrukcja taka bedzie bardzo delikatna i podatna na uszkodzenia
mechaniczne wymuszone sitg zewnetrznag oraz spowodowane przekroczeniem krytycznych war-
tosci parametréw lotu. Bardzo duze wydltuzenie charakteryzujace tego typu konstrukcje oraz
mata grubos$¢ wzgledna profilu ma istotny wplyw na wytrzymatlosé i ugiecie skrzydta. Nie moz-
na zapominaé¢ o uktadzie zasilania samolotu, ktéry w celu wykorzystania energii stonecznej musi
zostaé wyposazony w ogniwa fotowoltaiczne o wysokiej sprawnosci, konwertery energii, uktad
jej tadowania i magazynowania itd. Obok uktadu zasilania nalezy pamietaé¢ o odpowiednim ze-
spole napedowym zapewniajacym wymagana predko$é¢ lotu przy odpowiednio niskim poborze
mocy. Procz probleméw wynikajacych z osrodka, w ktérym bedzie operowal statek powietrzny,
oraz probleméw wynikajacych z samej konstrukeji samolotu, szczegélna uwage nalezy poswiecic¢
profilowi misji, skupiajac sie na sposobie osiggania putapu operacyjnego przez samolot.

Majac na uwadze powyzsze, niniejszy artykul przedstawia aspekty techniczne, ktore nalezy
przeanalizowaé w celu zaprojektowania bezzalogowego samolotu stratosferycznego o duzej dtu-
gotrwalosci lotu przeznaczonego do wykonywania zadan analogicznych do sztucznych satelitéw
ziemskich.

2. Problematyka osrodka — analiza atmosfery ziemskiej
Satelita atmosferyczny z racji swojego przeznaczenia jest samolotem o duzej diugotrwato-

sci lotu, dlatego tez powinien operowaé na takiej wysokoéci, ktéra nie koliduje z powietrznym
transportem, a wiec powyzej wszelkich lotow komunikacyjnych. Nalezy réwniez pamietaé, aby
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samolot latal w warstwie powietrza, w ktérej wystepuje jak najmniejsze zaciemnienie oraz w kté-
rej nie wystepuja zjawiska zwigzane z kondensacja pary wodnej, dzieki czemu sprawno$é¢ ogniw
stonecznych bedzie jak najwyzsza. Oczywistym wyborem staje sie stratosfera, gdzie temperatura
niezaleznie od pory dnia i pory roku wynosi zawsze —54°C ($rednia warto$¢ dla rozciagtosci potu-
dnikowej Polski). Aby uniknaé¢ niekorzystnego wplywu tropopauzy, statek powietrzny powinien
znajdowaé sie na putapie powyzej 13000 m.

3. Zjawisko pradu strumieniowego

Podczas analizy atmosfery ziemskiej, szczegélnie stratosfery, nie mozna pominaé zjawiska
pradu strumieniowego (ang. Jet Stream). Czym jest prad strumieniowy? To silny stosunko-
wo waski i prawie poziomy strumien powietrza, ktory przepltywa wokél naszej planety wysoko
w atmosferze na poziomie pomiedzy tropopauza a stratosfera. Znajduje sie okoto 11km nad
powierzchnia Ziemi na biegunach i ok 17km na réwniku. Srednia predkoéé przeplywu pradu
strumieniowego wynosi 160 km/h. Silny prad strumieniowy powstaje na granicy miedzy sasiadu-
jacymi masami powietrza, kiedy gradient temperatury jest najwyzszy. Sytuacja taka ma miejsce
miedzy obszarem polarnym i cieplejszym powietrzem na nizszych szerokosciach geograficznych.
Wystepuja dwa gléwne prady strumieniowe: polarny oraz subtropikalny. Predko$é¢ przeplywu
pradu strumieniowego moze osiaga¢ nawet 320 km/h. Masy powietrza w pradzie strumieniowym
przemieszczaja sie w falach, przy czym sam kanal meandruje, przypominajac bieg rzeki.

Silne prady strumieniowe sa oczywistym zagrozeniem dla samolotu stratosferycznego wypet-
niajacego misje. W celu doboru odpowiedniego putapu do wykonywania misji przeanalizowano
to niekorzystne zjawisko nad terenem operacyjnym samolotu (w tym przypadku na terenem Pol-
ski), korzystajac przy tym z szeregu map wygenerowanych numerycznie. Ponizej zamieszczono
przyktadowa mape pradéw strumieniowych wystepujacych nad terenem Europy.

Rys. 1. Prady strumieniowe wystepujace nad Europa w okresie 25.11-29.11.2015

Powyzsza mapa uzyskana numerycznie ukazuje szeroki prad strumieniowy o przedziale pred-
kosci przeptywu od okoto 50 mph (22m/s) do 220 mph (100 m/s). Najprostszym rozwiazaniem
jest unikanie kontaktu samolotu z tym zjawiskiem atmosferycznym. Nalezy jednak pamietaé, ze
samolot stratosferyczny ze wzgledu na swoja charakterystyke jest lekka, a co za tym idzie — bar-
dzo delikatna konstrukcja. Skutki takiego spotkania moga nie$¢ ze soba powazne konsekwencje
w postaci zniszczenia statku powietrznego.
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3.1. Rozklad predkosci wiatru w funkcji wysokosci lotu

W celu jednak doktadniejszego zbadania warunkéw atmosferycznych panujacych w dolnej
czesci stratosfery oraz po to, aby zagwarantowa¢ bezpieczny lot statku powietrznego, przeana-
lizowano rozktad predkosci wiatru w funkcji wysokosci lotu, potwierdzajac w ten sposdb wyzej
wymienione niekorzystne zjawiska oraz putap, na ktérym owe zjawiska nie wystepuja.

Podczas tej analizy skorzystano z pomiaréw pochodzacych z programu BEXSUS organi-
zowanego przez Europejska Agencje Kosmiczng. Pomiary predkosci wiatru zostaly dokonane
podczas wykonywania studenckiego projektu badawczego Politechniki Wroctawskiej o nazwie
FREDE (ang. Freon Decay Ezperiment). Pomiar odbywal sie z gondoli badawczej zamocowanej
do balonu stratosferycznego typu Zodiac.
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Rys. 2. Rozktad predkosci wiatru w funkcji wysokosci, dokonany balonem stratosferycznym projektu
FREDE Politechniki Wroctawskiej

Analizujac powyzszy wykres, mozemy zauwazy¢ dwa punkty charakterystyczne. Pierwszy
odnosi sie do wczesniej wspomnianego zjawiska pradéw strumieniowych. Zgodnie z teorig na
wysokoéci okoto 11,5 km mozemy zauwazy¢ ekstremum predkosci wiatru. W punkcie tym pred-
ko$¢ wiatru osiaga warto$¢ ponad 50 m/s, a nastepnie stopniowo maleje, ukazujac nam grubosé
pradu strumieniowego w dniu pomiaru. Drugim punktem charakterystycznym jest putap 18 km,
od ktérego zaczyna sie gwaltowny spadek predkosci wiatru, osiagajac praktycznie zerowa war-
tos¢ na wysokosci 19 km. W pdzniejszych etapach lotu zauwazy¢ mozemy fluktuacje predkosci,
jednak wartosci te sa dla statku powietrznego jak najbardziej bezpieczne.

Biorac pod uwage zadania, ktére wykonywaé ma samolot, a takze niekorzystne czynniki
wystepujace w tropopauzie oraz niekorzystne i niebezpieczne zjawisko pradu strumieniowego,
oszacowano pulap operacyjny samolotu i ma on wysokos¢ 20 km.

4. Problematyka profilu misji

Samolot typu HALE to bardzo lekka i delikatna konstrukcja wyposazona w silnik elektryczny
o stosunkowo niskiej mocy wystarczajacym do utrzymania ciaggtoéci lotu na putapie operacyj-
nym, lecz o wiele za stabym, aby szybko osiagna¢ putap operacyjny. Dlatego tez w celu poznania
aspektéw technicznych wynikajacych z poszezegdlnych metod, przeprowadzono analize osiggania
putapu docelowego.

4.1. Samodzielny start i lot

Jest to najprostsza z wymienionych ponizej metod, jest jak najbardziej wykonalna i z po-
wodzeniem stosowana do uzyskiwania putapu docelowego przez firme Qinetiq i ich samolot
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Zephyr 8. Samolot jest w stanie wystartowac ze specjalnej platformy lub po wypuszczeniu przez
grupe personelu z tak zwanego ,startu recznego”, eliminujac w ten sposéb konieczno$é zastoso-
wania podwozia. Zephyr 8 osigga putap docelowy 20 km w 48 godzin. Okres uzyskiwania putapu
przez samolot obarczony jest sporymi stratami i obciazeniem uktadu zasilania, szczegdlnie ogniw
baterii zasilajacych statek powietrzny. Jest to duza wada tego rozwiazania, ktéra skutecznie skra-
ca czas cigglego przebywania samolotu w powietrzu. Do tego, tak dlugi okres osiggania putapu
uniemozliwia szybkie przejécie przez strefe wystepowania pradéw strumieniowych, narazajac
samolot na uszkodzenie.

4.2. Holowanie samolotu

Holowanie jest znang i skuteczna metoda dostarczania statkéw powietrznych (zwykle w po-
staci szybowcoéw) na putap docelowy. Scenariusz holowania zaklada uzycie samolotu holujacego
oraz liny zamocowanej do samolotu stratosferycznego. Holownik startuje z lotniska, osiagajac
swoj putap maksymalny, a nastepnie nastepuje rozdzielenie jednostek. Po oddaleniu si¢ holow-
nika na bezpieczng odleglos¢ samolot stratosferyczny kontynuuje lot na pulap docelowy. To
rozwiazanie ma jednak sporo wad, poczawszy od samej procedury startu, ktéra wymaga z pew-
noscig specjalnego odrzucanego podwozia dla samolotu holowanego, skonczywszy na tym, iz
samolot stratosferyczny jako delikatna konstrukcja prawdopodobnie nie przetrwataby procesu
holowania (ze wzgledu na przekroczenie predkosci maksymalnej dla platowca samolotu bez-
zalogowego). Podczas procesu holowania samolot bezzalogowy musialby by¢ pilotowany przez
personel naziemny, co komplikuje caly proces.

Tabela 1. Analiza poszczegdlnych metod startu

Samodzielny Holowanie Balon
start samolotu stratosferyczny

Czy metoda jest bezpieczna
dla konstrukcji ptatowca?

Czy metoda pozwala osiggnaé
putap docelowy?

Czy metoda pozwala szybko

dostarczy¢ samolot na putap
docelowy?

4.3. Wykorzystanie nosiciela w postaci balonu stratosferycznego

Ostatnia metoda startu i osiaggania putapu docelowego jest uzycie balonu stratosferycznego.
Balony stratosferyczne sg skutecznym srodkiem transportu i platforma dla wielu badan nauko-
wych. Z ich pomoca skutecznie wykonuje sie loty na putapy przekraczajace wymagany pulap
20 km. Przyktadem balonu stratosferycznego moze by¢ Zodiac 12 SF wykonany i uzywany przez
ESA (ang. European Space Agency). Balon ten posiada objetogé 12000 m? i udzwig 340 kg dla
putapu docelowego wynoszacego 25 km. Jest to transparentna powtoka wypelniona helem. Pod
nig znajduja sie systemy bezpieczenstwa oraz gondola kontrolna, ponizej ktérej mozna zainsta-
lowaé odtaczany tadunek w postaci bezzalogowego statku powietrznego. Start odbywa sie przy
pomocy mobilnego wozu przeznaczonego tylko i wytacznie do tego celu. Zalety takiego rozwiaza-
nia jest z pewnoscig prostota. Dodatkowo nie wystepuja tutaj straty zwiazane z samodzielnym
osiaganiem wysokosci (samolot moze by¢ podtrzymywany pradowo przez gondole balonu az do
uzyskania putapu docelowego). Kolejna zaleta jest szybko$é osiagania putapu docelowego. Czas
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ten wynosi ok. 60 minut dla tadunku balonu o masie 120 kg. Otrzymujemy zatem predkos¢ pio-
nowa na poziomie 5m/s. Prawdopodobnie predko$é ta nie miataby destrukcyjnego wplywu na
platowiec podczas lotu pionowego. Przypuszczenia te nalezaloby oczywiscie potwierdzi¢ analiza
wytrzymalosciows konstrukeji.

Powyzsza analiza pozwala stwierdzi¢, iz najkorzystniejsza metoda startu i osiggania pultapu
docelowego jest uzycie balonu stratosferycznego.

N v

Rys. 3. Wizualizacja osiagania putapu operacyjnego

4.4. Zasilanie i zapewnienie cigglosci lotu

4.5. Bilans energetyczny

Rozpatrujac problem ,ciagtosci” zasilania, nalezy ustali¢ wymagania, jakie stawiamy pokta-
dowym zrodlom energii elektrycznej. Pokladowe zrodla energii elektrycznej powinny zapewniaé:

e ciagle, bezawaryjne zasilanie urzadzen poktadowych,

e odpowiednig wydajno$¢ pradowa wymagana przez poktadowe odbiorniki energii elektrycz-
nej.

Koncepcja samolotu typu HALE badZz VESPA zaklada uzycia ogniw fotowoltaicznych jako
pokladowego zrddla energii elektrycznej. Swiatto stoneczne, wykorzystywane w tej metodzie
posiada szereg zalet:

e jest zrédlem odnawialnym,
e calkowicie ekologicznym,
e bezpiecznym,

e moc generowana przez ogniwa zalezy praktycznie tylko od powierzchni czynnej tych ogniw.

Samolot stratosferyczny zasilany energia stoneczna nie wymaga uzupelniania paliwa podczas
dtugotrwatego lotu. Jest to niewatpliwie bardzo istotne, biorac pod uwage dtugotrwatoéé¢ zada-
nia, jakie wykonywaé¢ ma samolot. Mimo szeregu niewatpliwych zalet sytemu zasilania energia
stoneczng nalezy pamietac¢ o jednej kluczowej wadzie tego rozwiazania. Z powodu ruchu obro-
towego Ziemi energia promieniowania Stonca nie jest dostepna nieprzerwanie, a jedynie przez
okres od kilku do kilkunastu godzin w ciagu doby. Narzuca to koniecznos$é¢ gromadzenia, prze-
chowywania i zarzadzania energig elektryczna na pokladzie samolotu w okresach cze$ciowego
badZ catkowitego braku energii stonecznej (zmierzch badz noc).

Na tym etapie mozna okresli¢ bilans energetyczny, jaki musi by¢ spelniony, aby zapewnié
cigglosé zasilania:

Bipar =2 A (4.1)
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Zasilane odbiornikéw poktadowych
przez ogniwa fotoelektryczne

Zasilane odbiornikéw
poktadowych
‘\ przez
g ogniwa chemiczne

'Y'd

Moc

il wel@l G e ]
(o] 4 8 12 16 20 24
Godziny w ciggu doby

Rys. 4. Rozklad energii generowanej przez ogniwa fotoelektryczne w ciagu doby, dla szerokosci
geograficznej 45° w okolicach réwnonocy wiosennej i jesiennej; A — pobor energii przez systemy
poktadowe ze zrédet chemicznych, B — pobor energii przez systemy pokladowe ze zrodet
fotoelektrycznych

W ciggu dnia ogniwa fotowoltaiczne zapewniaja cigglo$é zasilania dla urzadzen poktado-
wych. Naddatek tej energii magazynowany jest w ogniwach chemicznych. Specjalny konwerter
zapewnia najwyzszy punkt pracy dla paneli stonecznych, umozliwiajac ich wzajemna wspotpra-
ce. Urzadzenie to nazywane jest MPPT (ang. Mazimum Power Point Tracker). W ciagu nocy
energia elektryczna potrzebna do zasilania statku powietrznego dostarczana jest przez ogniwa
chemiczne w postaci akumulatoréw litowo-polierowych (Li-Pol). Cykl zaczyna sie nastepnego
ranka, kiedy to ogniwa fotowoltaiczne o$wietlone promieniami stonecznymi zaczng ponownag
konwersje energii, zasilajac odbiorniki energii elektrycznej oraz tadujac akumulatory samolotu.

Ogniwa Fotowoltaiczne  Regulator Odbiorniki energii
] MPPT elektrycznej

@

Ogniwa
— N chemiczne _
. * ocC & “
Dzien ‘
I

Rys. 5. Schemat ukladu zasilania samolotu

4.6. Ogniwa fotowoltaiczne

Rozpatrujac charakterystyke skrzydita samolotu jako bazy do montazu ogniw stonecznych,
oczywistym wyborem staja sie ogniwa elastyczne. Skrzydto samolotu jest najwazniejszym ele-
mentem konstrukcji ze wzgledu wytwarzania sity nosnej, dlatego geometria profilu powinna by¢
niezaburzona. Pokrycie gérnej powierzchni skrzydet ,tradycyjnymi” krzemowymi ogniwami fo-
toelektrycznymi powoduje niekorzystna zmiene opltywu profilu. Rozwigzaniem tego problemu
moga by¢ ogniwa elastyczne, takie jak ogniwa cienkowarstwowe CuGa/InSe2 — CIGS badz folia
fotowoltaiczna TFPV (ang. Thin-Film Photovoltaic Cells).

Rynek ogniw fotowoltaicznych stale si¢ rozszerza, proponujac coraz to nowe rozwiazania.
W projekcie zalozono uzycie ogniw CIGS pokrywajacych goérna powierzchnie skrzydel oraz
usterzenia poziomego. Sprawno$é¢ wybranych ogniw cienkowarstwowych wynosi 18.8%. Masa
wybranych ogniw wynosi 320 g¢/m? przy gruboséci 130 ym.
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Tabela 2. Sprawnos$¢ wybranych typow ogniw fotoelektrycznych

Typ ogniwa fotowoltanicznego

Sprawnosé Cienkowarstwowe GaAs| TnP |GaInP/GaAd Cienkowarstwowe

Si CuGa/InSe; —CIGS
teoretyczna 12,0% 23,5% |22,6% 25,8% 20,0%
oemw 10,0% 21,8%|19,9%|  25,7% 18,8%
laboratoryjnych
oguiw w produkcji 5,0% 18,5% | 18,0%|  22,0% 16,6%
seryjnej

4.7. Moc niezbedna w locie ustalonym poziomym

W locie ustalonym poziomym sita no$na generowana przez skrzydlo kompensuje site ciaze-
nia dziatajaca na samolot, a sila oporu kompensowana jest przez pracujacy zespol napedowy
wytwarzajacy ciag przy pomocy $migta. Opisuja to réwnania:

mg = C’LgSv2 T = C’DgSv2 (4.2)
Z réwnania (4.2); wyznaczono predkosé lotu v:

2mg
CLpS

(4.3)

i podstawiono ja do (4.2)y w celu otrzymania mocy niezbednej do lotu ustalonego poziome:

Py =Tv = (4.4)
Uzywajac definicji wydtuzenia A = b?/S, powyzsze réwnanie mozna zapisaé:
C 20g3 Vm?
Py =Tv = D g o (45)

4.8. Obliczenia dziennego zapotrzebowania energetycznego

W celu otrzymania catkowitego zuzycia energii elektrycznej Pej._ior, nalezy uwzglednic¢ mie-
dzy innymi sprawnos¢ zespolu napedowego, tzn. sprawnos¢ silnika, przektadni oraz regulatora
obrotow silnika. Nalezy réwniez uwzgledni¢ pobér mocy systemoéw awioniki samolotu P, oraz
zuzycie energii wynikajace z charakteru misji P4, np. pobér mocy glowicy obserwacyjnej badz
przekaznika radiowego. W przypadku, gdy napiecie dla awioniki czy tez dla odbiornikéw ener-
gii elektrycznej powinno zostaé zredukowane, nalezy zastosowaé regulator i stabilizator napie-
cia w postaci sytemu BEC (ang. Battery Elimination Circuit). W obliczeniach nalezy réwniez
uwzglednié sprawnosé urzadzenia BEC. Catkowite zapotrzebowanie pradowe wynosi zatem:

1

1
Peleftot - Plev + —(Pav + Ppld) (46)
Netrimot TgrbTlplr Tlbec

Dodatkowo nalezy uwzgledni¢ sprawnos¢ tadowania i roztadowywania akumulatoréw podczas
lotu w nocy, kiedy to energia elektryczna pochodzi catkowicie z baterii:

Thigh
Eete—tot = Pete—tot (Tday + ﬁ) (47)
chrglldchrg
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O zmierzchu i $wicie, gdy energia stoneczna jest ponizej tacznej wymaganej wartoéci, oczywi-
stym jest, ze obydwa zrodla, to znaczy panele fotowoltaiczne jak i akumulatory, pracuja réwnole-
gle, a przelaczanie z jednego zrédta do drugiego jest progresywne. W celu uproszczenia obliczen
rozwazono to zagadnienie, wprowadzajac wartosci: Ty, jako czas, podczas ktérego tadowane sg
akumulatory oraz T}, jako czas uzywania akumulatora.

4.9. Swiatlo stoneczne. Wplyw natezenia promieniowania stonecznego

Natezenie promieniowania stonecznego zalezy od wielu czynnikéw, takich jak potozenie geo-
graficzne, czas, orientacja w przestrzeni, warunki pogodowe. Na wykresie na rys. 6 przedstawiono
rozklad natezenia promieniowania stonecznego w funkcji czasu, wedtug modelu Duffie & Beck-
man oraz aproksymacje dajaca przyblizony model sinusoidalny, ulatwiajacy obliczenia.

< 1000 T T T T T T T T T T
E . : H .
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~ ool (Duffie & Beckmah)|
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Rys. 6. Aproksymacja natezenia promieniowania slonecznego

Korzystajac z wykresu, mozemy tatwo wyprowadzi¢ réwnanie na dzienna dawke energii sto-
necznej padajacej na metr kwadratowy powierzchni (4.8). Pominieto parametr bioracy pod uwa-
ge warunki pogodowe, zwazywszy na pulap operacyjny samolotu, na ktérym to nie wystepuja

zjawiska zwiazane z kondensacja pary wodnej, przez co czynniki pogodowe nie musza by¢ brane
pod uwage:

Imadea
Eday—density = ———— 4.8
day—density = /2 ( )
Parametry Ip,qq 1 Tyqy zaleza od polozenia geograficznego oraz od pory dnia i daty. Parametry
te zmieniaja sie w skali roku. Zjawisko to przedstawiaja wykresy na rys. 7.
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Rys. 7. Maksymalne natezenie promieniowania stonecznego oraz dlugosé dnia w skali roku dla Europy
Centralnej
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Analizujac powyzsze wykresy, mozemy zauwazy¢, ze w zimie czas trwania dnia oraz wartosé
natezenia promieniowania stonecznego osiagaja najnizsze wartosci. Z tej przyczyny o wiele la-
twiej osiagnaé¢ nieprzerwany lot o cyklu 24-godzinnym nad terenem Europy centralnej w porze
letniej anizeli zima. Oczywiscie na te parametry ma wptyw potozenie geograficzne. Dla terenow
w poblizu réwnika natezenie promieniowania osiaga znacznie wyzsze wartosci, lecz stosunek
dtugoéci dnia do nocy osiaga wartosé¢ 1:1. Idac w przeciwnym kierunku, w wyzszej szerokosci
geograficznej na pélnocy mozemy korzystaé z promieniowania stonecznego nieprzerwanie przez
24 godziny, ale natezenie promieniowania jest bardzo niskie. Mimo to catkowita energia w ciagu
doby jest wyzsza niz na rowniku.

4.10. Obliczenia dziennej energii stonecznej

W celu okreslenia catkowitej energii elektrycznej, nalezy skorzystaé z réwnania (7.8), mnozac
je przez powierzchnie czynna komorek fotowoltaicznych i ich sprawnos$é oraz sprawnosé urzadze-
nia MPPT. Dodatkowo nalezy uwzgledni¢ fakt, ze komorki nie sg rozmieszczone na ptaszczyznie
poziomej, lecz na wypuktej gornej powierzchni profilu skrzydta. Skutkuje to tym, iz promienie
stoneczne nie sa normalne do powierzchni paneli, przez co ich sprawno$é spada. Przy niskich
polozeniach stofica (zmierzch, §wit) moze wystapié¢ zjawisko zacienienia czesci ogniw fotowolta-
icznych przez krzywizne profilu, powodujac znaczne réznice w napieciach miedzy poszczegdlnymi
panelami. Z tego powodu wazne jest, aby zadbadé o konfiguracje potaczen miedzy ogniwami. Z ba-
dan wynika, iz najkorzystniej laczy¢ ogniwa szeregowo (pasami) wzdluz rozpietosci skrzydla.
Wyniki pokazuja, ze w poréownaniu do plaskiego utozenia ogniw krzywizna profilu zmniejsza
sprawno$¢ ukladu o okoto 10%. Stad wprowadzono dodatkowy wspoélezynnik 7., okreslajacy
wplyw krzywizny profilu na sprawno$é¢ uktadu ogniw.

I D W,

Rys. 8. Kat padania promieni stonecznych na ogniwa fotowoltaiczne podczas zmierzchu badz switu

Zatem caltkowita energia uzyskana podczas dnia okreslona jest réwnaniem:
TnaxTy
Eele—tot = MASC”SCncbrnmppt (4'9)
/2
4.11. Obliczenia powierzchni paneli stonecznych. Obliczenia masowe

Korzystajac z réwnan (4.6), (4.7) oraz (4.9), otrzymujemy wymagana powierzchnie paneli
stonecznych potrzebnych do zapewnienia odpowiedniej wydajnoéci energetycznej:

™ Thi h 1
ASC - 9 (1 + night )Peleftot (410)
T1SCTchr imppt Tday NechrgTldchrg

Masa paneli fotowoltaicznych wynosi¢ zatem bedzie:

mgsc = Ascksc (4.11)

Masa akumulatoréw niezbednych to zgromadzenia i przechowywania energii na poktadzie statku
powietrznego wynosié¢ bedzie:

T .
_—night Peleftot (412)

Mpat = A
NdchrgRbat



Techniczne aspekty budowy bezzalogowego samolotu stratosferycznego...

45

4.12. Sprawno$¢ ukladu

Warto réwniez przyjrzeé sie sprawnosci catlego uktadu. Na wal sSmigta trafia jedynie okoto
13% energii, ktéra mozemy otrzymaé z promieniowania slonecznego, uwzgledniajac dodatkowo
sprawnos$¢ $migla, wartosé spada ta do ok. 11%. Jak widaé, problematyka uktadu zasilania pseu-
dosatelity nie wynika jedynie ze specyfiki konwersji promieniowania stonecznego, lecz réwniez
z wysokich strat wystepujacych w ukladzie.

M,
;/‘n“- :\ - ] - = ’ @ ‘F
k & - ‘[ ], - M == jé -
Ogni“_/ﬂ MPPT Ogniwa Regulator Silnik Przckladnia .
fotowoltaiczne chemiczne obrotow trojfazowy Smiglo
sgg‘e‘;‘;‘(’)ﬁ—» 17% 97% 95% 95% 87% 95% 85%

Rys. 9. Sprawnosé ukladu zapewniajacego ciagltosé lotu

5. Projekt aerodynamiczny

Kluczowy wplyw na iloéé¢ niezbednej mocy statku powietrznego ma jego doskonalto$é aerody-
namiczna. Wynika to z jednej ze sktadowych catkowitego zapotrzebowania pradowego, a miano-
wicie mocy niezbednej do lotu ustalonego poziomego. Dlatego tak waznym jest projekt aerody-
namiczny pseudosatelity. Projekt aerodynamiczny powinien by¢ przeprowadzony w taki sposéb,
aby uzyskaé jak najlepsza efektywnosé plata oraz jak najwyzsza doskonaltosé catego samolotu.

Rys. 10. Wstepna bryta aerodynamiczna projektowanej pseudosatelity

Podczas projektowania ptata skorzystano z metody pasmowej, stosujac zabiegi majace na
celu zmiane rozktadu sity nosnej i zblizenie jej do zalozonego rozktadu teoretycznego. W tym
celu zastosowano szereg zabiegéw, takich jak zwichrzenie geometryczne oraz aerodynamiczne
skrzydta w cieciwach charakterystycznych. Zastosowany profil to S904. Jest to profil laminarny
pracujacy przy niskich liczbach Reynoldsa zaprojektowany z mysla o samolotach posiadajacych
na goérnej powierzchni skrzydet ogniwa fotowoltaiczne. Na rysunkach 11 i 12 ukazano rozktad
ciSnien dla wspomnianego profilu dla cieciwy przykadtubowej i koncowej dla satelity atmosfe-
rycznego o rozpietosci 30 m i putapie operacyjnym 20 km.
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Rys. 11. Rozklad ci$nienia na profilu S904 dla cieciwy przykadtubowej dla kata natarcia o najwyzszej
doskonalosci

.....

Rys. 12. Rozklad cisnienia na profilu S904 dla cieciwy koncowej

6. Konstrukcja statku powietrznego

Zmajac charakterystyki aerodynamiczne statku powietrznego, a co za tym idzie szczegdtowe
wymiary projektowanej bryty, przystapiono do procesu wyboru typu konstrukeji oraz wstepnego
uktadu wytrzymatosciowego. Masa statku powietrznego bezposrednio przektada sie na typ zasto-
sowanego uktadu wytrzymalosciowego. Dla tak lekkiego obiektu konstrukcje skorupowe, mimo
iz zapewniaja najlepsze odwzorowanie profilu skrzydla, sa elementami ciezkimi w poréwnaniu
do klasycznego skrzydla bazujacego na zebrach, dzwigarze oraz pokryciu. Mozna potaczy¢ zale-
ty tych dwoch uktadéw wytrzymatosciowych, wykorzystujac elementy charakterystyczne kazdej
z nich i stworzy¢ lekki i wytrzymalty ptatowiec. Z uwagi na spora rozpietosé i wydtuzenie skrzy-
dla bedzie ono narazone na duze momenty gnace powodujace jego ugiecie. Ugiecie to nie jest
korzystne, poniewaz zmienia w sposéb niekontrolowany geometrie ptata. Konieczne jest wiec
wykorzystanie materialéw o zwiekszonej wytrzymalosci, takich jak widékna weglowe, aramidowe
czy szklane, materiaty przektadkowe o wysokiej wytrzymatosci na Sciskanie oraz wysokiej klasy
zywice epoksydowe.

Propozycje co do teoretycznego ukltadu wytrzymaloéciowego projektowanego statku po-
wietrznego przedstawiono w formie podpunkow:

e Kadlub konstrukcji skorupowe;j.
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Skrzydla konstrukeji klasycznej z kesonem weglowym od krawedzi natarcia do 31% cigciwy
(najgrubsze miejsce profilu).

Dzwigar weglowy dwuteownikowy.
e Zebra z kompozytu weglowego, azurowane.
e Pokrycie z folii typu mylar (stosowana w misjach kosmicznych).

e Usterzenie konstrukcji pétskorupowe;j.

Wykorzystujac programy Autodesk Inventor Professional 2015 oraz Fusion 360, zamodelo-
wano konstrukeje statku powietrznego zgodnie z wyzej wymienionymi zalozeniami (rys. 13-15).

Rys. 13. Rzut izometryczny konstrukeji samolotu

Rys. 15. Konstrukcja skrzydta samolotu, widok bez pokrycia
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7. ‘Whnioski

W artykule przedstawiono pewne aspekty techniczne projektu samolotu stratosferycznego
o duzej dlugotrwalosci lotu typu HALE (ang. High Altitude, Long Endurance), ktéry z po-
wodzeniem moze spelniaé¢ role satelity atmosferycznego takiego systemu jak HAPS (ang. High
Altitude Pseudo Satellite). Projekt ten posiada ogromny potencjal oraz szereg mozliwych zasto-
sowan i potencjalnych nabywcéw. Nalezy jednak pamieta¢ o problemach catego przedsiewzigcia.
Samolot operujacy w tak specyficznych warunkach, jakich spodziewac si¢ mozna w stratosferze,
jest konstrukeja nieuznajaca kompromiséw. Powodzenie projektu zalezy od wielu aspektéw tech-
nicznych, poczawszy od rozpoznania problematyki osrodka, w ktérym operuje statek powietrzny,
przez ztozonos¢ i wysokie straty wystepujace w uktadzie zasilania i utrzymywania ciggtosci lotu,
skoficzywszy na problematyce wykonania odpowiednio lekkiej i wytrzymalej konstrukcji zdolnej
do utrzymywania si¢ na putapie operacyjnym. Uwzgledniajac wszelkie wyzej wymienione aspek-
ty, objawia nam sie pelne spektrum probleméw, ktére sa z pewnoscia przyczyna, ze powstato
zaledwie kilku tego typu statkéw powietrznych.
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Technical aspects of very-long endurance unmanned stratospheric aircraft vehicle

This paper deals with issues of extending usability of an unmanned aircraft vehicle. Technological
development of UAVs leads to creation of new systems with greater possibilities. One of new types
of UAVs are HALE (High Altitude Long endurance) or VESPA systems (Very-long Endurance Solar
Powered Autonomous Aircraft). This aircraft operates in the atmosphere at high altitudes for extended
periods of time. In order to conduct a thorough analysis, the attention was paid both to the merits of
the project and to the issues arising from mission details. The stratospheric flights pull along a lot of
challenges. At the height of 18 km temperature is around —54 Celsius degrees but can achieve much lower
values on different latitude. The air density is more than ten times lower than at sea level. Such low
density of a fluid imposes on the future construction very strict requirements. In turn, low temperatures
have a devastating impact on battery cells. The low mass of the airplane reduces the number of possible
structure types. This structure will be very delicate and susceptible to mechanical damage caused by
exceeding the critical values of flight parameters, e.g. overrun the critical flight speed. A very big aspect
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ratio, characteristic for this type of construction and a small airfoil thickness has a significant impact on
strength and deflection of the wing. The authors highlight that the power supply system of the aircraft
must be equipped with high efficiency photovoltaic cells, energy converters, charging system and storage of
that energy, etc. In addition to the power supply system, airplane should be equipped with an appropriate
power unit providing the required flight speed at correspondingly low power consumption. Besides the
problems with the fluid and the problems with durability of the aircraft structure, we must pay special
attention to the mission profile and choose which method will be the best to achieve the operational
altitude. Atmospheric pseudo-satellites are ambitious and extremely problematic platforms. This paper
presents the analysis and technical aspects of the solar powered stratospheric UAV intended to perform
tasks similar to conventional satellites.
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W artykule zostaly omdwione systemy zarzadzania energia, tryby awaryjne, systemy dia-
gnostyki oraz kluczowe elementy sktadowe systemu, ktore wplywaja bezposrednio na bez-
pieczenstwo lotu.

1. Wstep

Bezzalogowe statki powietrzne w ostatnim czasie zyskaly na popularnosci w powszechnym
uzyciu. Z uwagi na fakt, ze jest to nowy typ lotnictwa, powstaja nowe regulacje prawne. Nie-
stety w przypadku powszechnie uzywanych BSP nie wymagane sa certyfikaty, badania oraz
specjalistyczne przeglady sprzetu. Obiekty te nie sa réwniez wyposazone w systemy diagnostyki
i redundancji. Wykonywanie lotéw tego typu sprzetem stanowi zagrozenie dla zdrowia i zycia
ludzi znajdujacych sie w zasiggu BSP. W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych powstaje
wiele typéw bezzalogowych statkéow powietrznych oraz systeméw eksploatacji obiektow lata-
jacych. W artykule zostaly omoéwione systemy zarzadzania energia, tryby awaryjne, systemy
diagnostyki oraz kluczowe elementy sktadowe systemu, ktore wpltywaja bezposrednio na bezpie-
czenstwo lotu. Moga by¢ one baza do powstania regulacji prawnych, co do wymagan technicznych
wykorzystywanych w BSP.

2. Podsystemy krytyczne w BSP

Na rysunek 1 przedstawiono schemat podsysteméw w BSP, ktére bezposrednio wplywaja
na stabilng prace catodci uktadu. Schemat ten zostal uporzadkowany od elementéw najwazniej-
szych do mniej znaczacych — od goéry do dotu. W niebieskich ramkach zostaly krétko opisane
rozwigzania zwiekszajace bezpieczenstwo systemu. Kolorem zielonym zostal oznaczony ostatecz-
ny i zarazem dodatkowy bezpiecznik w postaci spadochronu ratunkowego.

3. Akumulator

Akumulator stanowi gtéwne zZrodto zasilania systemow poktadowych BSP. Uszkodzenie ba-
terii wiaze si¢ z jednoczesnym upadkiem aparatu latajacego na ziemie. W celu zwigkszenia bez-
pieczenstwa zaleca sie wykorzystywanie dwéch akumulatoréw potaczonych ze soba réwnolegle.
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ZDUBLOWANE
AKUMULATOR SHEOHD
umu ZASILANIA
— ZtACZE ODPORNE NA DRGANIA,
a SPEENIAJACE WYMAGANIA PRADOWE
‘ | TEMPERATUROWE
N . . .

UKEAD ZASILANIA Z NADZOR NAPIEC, PRADOW | TEMPERATUR —
DIAGNOTYKA | PRZETWORNICE, STEROWNIKI SILNIKA,
REDUNDANCIA REDUNDANCJA UKLADOW ZASILANIA

\ J
{ KONTROLA LOTU,
a4 N .
ZAPIS PARAMETROW LOTU | DIAGNOSTYKI,
AUTOPILOT
ANALIZA DANYCH Z UKLADU ZASILANIA,
STEROWNIKA SILNIKA ORAZ PARAMETROW LOTU,
\. J
‘ ZARZADZANIE TRYBAMI AWARYINYMI
4 R
STEROWNIK SILNIKA G WYPRACOWYWANIE WYMAGANYCH OBROTOW
SILNIKA ZGODNIE Z KOMENDAMI OTRZYMANYMI Z
AUTOPILOTA
\. J
i PRZEKAZYWANIE INFORMACJI O PREDKOSCI
a2 Y OBROTOWEJ DO AUTOPILOTA
SILNIK ZE SMIGLEM
J DIAGNOSTYKA SILNIKA ODBYWA SIE POPRZEZ CIAGLY
\. POMIAR PRADOW | OBROTOW NA KAZDYM SILNIKU

WYMAGANA JEST TAKZE KONTROLA MECHANICZNA

ELEMENTOW
SYSTEM WYZWALANY JEST PRZEZ AUTOPILOTA, ZDALNIE LUB
SPADOCHRONOWY AUTOMATYCZNIE PRZY OKRESLONYCH

WARUNKACH,POZWALA NA BEZPIECZNE
POSADZENIE BSP NA ZIEMI

Rys. 1. Schemat blokowy podsysteméw krytycznych

4. Gléwne zlacze pradowe

Kolejnym bardzo waznym elementem, rzadko prawidtowo dobranym przez osoby wykorzystu-
jace BSP wykonane samodzielnie, jest ztacze pradowe. Jest to drugi element w hierarchii wyzej
przedstawionego schematu. Jego dobodr, jak i uzytkowanie, jest z pozoru proste, jednak czesta
przyczyna wypadkéw tego typu obiektow jest wiadnie spalone ztacze. Gtéwnym parametrem do-
boru ztacza jest maksymalny prad ciagly i chwilowy. Prad ten wynika z obciazenia akumulatora
wszystkimi podzespotami znajdujacymi sie na pokladzie BSP. Zaleca si¢, aby parametry ztacza
dobiera¢ z zapasem lub dublowaé je. Przed kazdym lotem nalezy sprawdzi¢ potaczenia miedzy
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wtykiem i gniazdem. Mniejsza powierzchnia styku powoduje zmniejszenie wczesniej omoéwionych
parametréw zlacza.

5. Uklad zasilania

W ukladzie zasilania znajduja sie uktady przetwarzania energii. W wigkszo$ci powszechnie
dostepnych BSP awionika wymaga zasilania z 3 pozioméw napieé¢: 12V, 3,3V i5V. Kazdy z tych
poziomoéw ma Scisle natlozone wymagania pradowe w zaleznosci od ztozonoéci systemu. Produkty
dostepne na rynku, ktore wykorzystywane sa przez uzytkownikoéw cywilnych, nie przechodza
zadnych badan certyfikacyjnych. Dodatkowo informacje, ktére znajduja si¢ na przetwornicach
impulsowych, czesto mijaja sie z prawda.

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych zaprojektowany zostal inteligentny system za-
rzadzania energia, dostosowany do wymagan sprzetowych BSP wyprodukowanych w ITWL.
Modut ten wyposazony jest w:

e zdublowany uktad przetwornic impulsowych,
e zapasowy awaryjny modul zasilania,
e czujniki pomiaréw pradu, napie i temperatury kazdej czesci ukladu,

e procesor sterujacy, komunikujacy sie z autopilotem, wyposazony w zabezpieczenia prze-
pieciowe.

Procesor analizuje dane ze wszystkich czujnikéow, przesyla je do autopilota i dalej do naziem-
nej stacji kontroli. W razie wykrycia btedéw realizuje zadania awaryjne, takie jak przetaczenie
na przetwornice zapasowa i wystanie komendy o btedzie do NSK. W razie newralgicznego uszko-
dzenia gtéwnego modutu zasilania system przelaczony jest na modut awaryjny. Bardzo waznym
parametrem jest temperatura modutéow zasilania. Zazwyczaj uktady scalone przetwornic impul-
sowych wyposazone sa w wytaczniki termiczne i zwarciowe. Z tego powodu nadzoér temperatury
i odpowiednie dzialania zabezpieczajace przed utrata zasilania sa kluczowe dla bezpiecznego
i stabilnego lotu BSP.

)
DZIELNIK NAPIECIOWY
3x PRZETWORNICA .
F— INDUKCYJNY . 12V 5A —> | z ZABEZPIECZENIEM
CZUJNIK PRADU PRZEPIECIOWYM
N/
————————\
S
2x PRZETWORNICA INDUKCY.NY
DZIELNIK NAPIECIOWY 5V 3A.3.3V 500mA CZUJNIK PRADU
Z ZABEZPIECZENIEM
~— -~
PRZEPIECIOWYM
(" coversmoaen ) —
PRZETWORNICA
ZAPASOWA CZUJNIK
—
12V 3A 5V 1A, TEMPERATURY
3.3V 500mA

Y

MIKROKONTROLER 1
STERUJACY
CORTEX MO J

Rys. 2. Schemat ukladu zasilania
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6. Autopilot

Uktad autopilota odpowiada za zarzadzanie calo$cia systemu bezzalogowego, stabilizacja
i kontrola lotu oraz komunikacja z NSK. Autopilot zaprojektowany w ITWL ma mozliwo$é
wykonania szeregu trybéw awaryjnych:

1.

S otk W

powr6t do miejsca startu po najkrotszej trasie,
wykonanie misji awaryjnej,

powrodt po trasie wstecz,

awaryjne ladowanie,

awaryjne ladowanie w miejscu zapasowym,

wyzwolenie spadochronu ratunkowego.

Autopilot wykonuje odpowiedni tryb awaryjny w zaleznosci od parametréw pochodzacych z czuj-
nikéw inercyjnych, modutu GPS, uktadu zasilania, systemu tacznosci oraz naziemnej stacji kon-

troli.

Dodatkowo autopilot w BSP pelni role ,czarnej skrzynki”, dzieki czemu istnieje mozliwosé
odtworzenia lotu przy upadku oraz identyfikacje sprzetu. Dane te zapisywane sa réwniez na
pokladzie stacji naziemnej do momentu, kiedy zachowana jest tacznos$é¢ radiowa.

Autopilot w polaczeniu ze stacja naziemna ma zaimplementowang procedure sprawdzen
przed kazdym lotem. Jesli wynik sprawdzenia bedzie negatywny, autopilot nie pozwoli na start
aparatu latajacego oraz wskaze element uszkodzony. Procedure te operator moze pominacé, jed-
nak fakt ten zapisany jest w pliku.

UKLAD

ZASILANIA MODUL RADIOWY STEROWNIK SILNIKA

AUTOPILOT

OPTOIZOLACJ

SYSTEM
SPADOCHRONOWY

Rys. 3. Autopilot jako jednostka centralna

Na rysunku 3 przedstawiono schemat catosci systemu, gdzie jednostka decyzyjna jest auto-

pilot.

1) Autopilot + uklad zasilania:

— napiecie akumulatora na poziomie < 3,5,V na cele — wykonanie ustawionego trybu
awaryjnego,

— napiecie akumulatora na poziomie < 3,3 V na cele — wykonanie ladowania awaryjnego,
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— wlaczenie przetwornicy zapasowej — wykonanie ustawionego trybu awaryjnego,

— uszkodzenie akumulatora — wyzwolenie spadochronu.
2) Autopilot + modul radiowy:
— utrata tacznosci przez > 2s — wykonanie trybu awaryjnego.

3) Autopilot + sterownik silnika:

— obroty silnika nieproporcjonalne do poboru pradu — wykonanie trybu awaryjnego,

— uszkodzenie sterownika lub silnika — wyzwolenie spadochronu.

7. Sterownik silnika

Uktadem napedowym BSP jest silnik BLDC. Silnik ten wymaga dedykowanego sterowni-
ka. Falownik ten pozwala na pomiar predkosci obrotowej silnika. W potaczeniu z diagnostyka
w ukladzie zasilania istnieje mozliwos¢ detekcji uszkodzenia mechanicznego lub elektrycznego
silnika, poprzez poréwnanie parametréw pradowych i obrotowych silnika.

8. Silnik i $miglo

Napedy w ITWL sa przebadane pod katem bezpiecznej ilosci przepracowanych godzin. Uktad
wykonawczy, poza diagnostyka stanu technicznego, ma wyznaczone resursy danych komponen-
tow.

AUTOPILOT

l

PTOIZOLACJ

MIKROKONTROLER

AKUMULATOR 7 SERI L

MOSFET > SPADOCHRON

IMU

Rys. 4. System spadochronowy
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9. System spadochronowy

Ostatnim elementem bezpieczenstwa jest system spadochronowy. Jest to samodzielny uktad
zasilany z oddzielnego zrodla zasilania. Komunikacja z autopilotem tego modutu rozdzielona jest
przez optoizolacje. Optoizolacja zabezpiecza uszkodzenie systemu spadochronowego przy awarii
autopilota. Spadochron jest ostatnim stopniem zabezpieczenia, wyzwalany jest automatycznie
lub zdalnie. Wyzwolenie automatyczne odbywa sie po utracie komunikacji z autopilotem, zdalne
natomiast wykonywane jest po komendzie z NSK.

Zastosowanie mikrokontrolera z serii L. oraz wyzwalanie spadochronu poprzez przepalenie
ztacza mocujacego pozwolito na osiagniecie bardzo niskiego poboru pradu na poziomie 220 nA.

10. Podsumowanie

Obecnie powszechnie wykorzystywane BSP nie posiadaja wiekszosci z wyzej opisanych za-
bezpieczen. Brak tego typu ukltadéw uniemozliwia okreslenie wtasciciela obiektu po wypadku,
analizy lotu BSP oraz okreslenia stanu technicznego, w jakim znajdowal si¢ on przed lotem.
Jednoczesnie uzytkownik czesto nie jest Swiadomy, w jakim stanie technicznym znajduje sie jego
sprzet. W instrukceji uzytkowania brak jest jakichkolwiek zapiséw resursowych. Najczesciej ku-
powane BSP wyposazone sa w pojedynczy akumulator, jeden zestaw przetwornic, brak systemu
spadochronowego oraz brak analizy danych pochodzacych z silnikéw. Mimo tego, ze obiekty te
traktowane sa jako zabawki, ich upadek z wysokosci kilkudziesieciu metréow stanowi powazne
zagrozenie dla zdrowia czlowieka.

Istnieje koniecznosé opracowania zapiséw prawnych okreslajacych wyposazenie bezpieczen-
stwa, okresy przegladéw oraz innych wymagan technicznych sprzetu wykorzystywanego profe-
sjonalnie.

Security systems of unmanned aerial vehicles

The article discribes energy management systems, emergency modes, diagnostics systems and other
key components which directly affect at the safety of the UAV flight.
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Niewielkie wielowirnikowe $migltowce maja wiele korzystnych wlasnosci lotnych, typowych
dla tego typu statkoéw powietrznych, m.in.: mozliwoéé zawisu, pionowego startu i ladowania.
Ze wzgledu na ograniczong liczbe czesci mechanicznych sa konstrukcjami stosunkowo od-
pornymi na warunki eksploatacji. Cechuje je takze niewielka predko$¢ i dlugotrwalosé lotu
oraz niezdolnos¢ do wykonania manewrow awaryjnych: szybowania badz ladowania dzigki
autorotacji. Jednym z rozwiagzan umozliwiajacych unikniecie powyzszych mankamentéw jest
zastosowanie plata nosnego oraz obracanych gondol silnikéw. Tego typu rozwiazanie pozwoli
zwiekszy¢ zasieg 1 dltugotrwalosé lotu oraz w wypadku awarii — uniemozliwiajacej dalszy lot
— wykonaé lot szybowy. W referacie poruszono zagadnienia dotyczace dopasowania geome-
trii ptata do ograniczen konstrukcyjnych wielowirnikowca. Ponadto przedstawiono projekt
niewielkiego ptata nosnego o ujemnym skosie. Zamieszczone charakterystyki, uzyskane me-
todami CFD, obrazuja duzy potencjal konstrukcji tego typu.

1. Wstep

Idea wiroptata o pochylanych gondolach silnikéw nie jest w lotnictwie niczym nowym. Juz
w 1930 r. George Lehberge w swoim patencie ,Maszyny Latajacej” [4] po raz pierwszy przed-
stawil koncepcje pochylanej gondoli silnika jako napedu statku powietrznego (SP) pionowego
startu i ladowania (VTOL — ang. Vertical Take-off and Landing).

Sity powietrzne Stanéw Zjednoczonych dostrzegly potencjal konstrukeji tego typu, wdraza-
jac wraz z firma Bell program badawczy statkéw o pochylanych wirnikach. W 1955 r. w swdj
dziewiczy lot wyruszyl pierwszy prototyp znany jako Bell XV-3 [1]. Mial on 2 gondole silnikéw
zawierajace uktad pochylania walu $émigta umozliwiajace umieszczenie go zaréwno w pozycji pio-
nowej — umozliwiajacej pionowy start i ladowanie oraz poziomej — umozliwiajacej lot postepowy
przy uzyciu plata nosnego. Konstrukcja ta stala si¢ prekursorem takich statkéw powietrznych,
jak Bell-Boeing V-22 Osprey czy AgustaWestland AW609 [5].

Rys. 1. Bell XV-3 Rys. 2. Curtiss-Wright X-19
(zrédlo: Domena Publiczna) (2r6dlo: Domena Publiczna)
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Oprocz koncepcji 2-silnikowego pionowzlotu rozwazano takze jego 4-silnikowy wariant. Przy-
ktadami takich konstrukcji sa: oblatany w 1963 r. Curtiss-Wright X-19 (rys. 2) oraz Bell XV-22,
ktory odbyt swoj dziewiczy lot 3 lata pdzniej.

Mimo iz technologia budowy $miglowcéw o pochylanych rotorach jest znana od co najmniej
50 lat, nie naleza one do najchetniej stosowanych uktadéw statkow powietrznych w lotnictwie.
Znaczaca role w zahamowaniu rozwoju tej koncepcji aerodynamicznej odgrywaly ograniczenia
natury mechanicznej, materialowej oraz technologicznej, zwiazanej m.in. ze skomplikowanym
uktadem sterowania.

Obecny rozwdj technologii materialowych oraz postepujaca miniaturyzacja sprzetu elektro-
nicznego sprawita, iz pod postacia programéw takich jak Bell V-280 Valor czy Bell Boeing
Quad-Tiltrotor (QTR) wznowiono intensywne badania nad statkami tego typu.

Jak pokazuja projekty, m.in. Bell Eagle Eye, TAT Panther czy American Dynamics AD-150,
zapotrzebowanie na statki o zmiennym potozeniu wirnikéw dotyczy nie tylko maszyn pilotowa-
nych, lecz takze bezpilotowych statkéw rozpoznania.

Pomimo iz technologia ta ma szeroki potencjal zastosowan, w literaturze naukowej brakuje
opracowan dotyczacych aerodynamiki, mechaniki lotu oraz ukladéw sterowania statkami tego
typu.

Niniejsza publikacja skupia sie na aerodynamicznych aspektach budowy eksperymentalnego
bezpilotowego statku powietrznego(BSP), umozliwiajacego badania nad ukladami sterowania
$miglowcoéw tego typu w skali micro.

2. Wymagania dotyczace geometrii BSP typu tiltrotor

2.1. Analiza wplywu wielko$ci Smigietl oraz ich wspdlosiowosci na lot BSP

Budowa BSP o pochylanych gondolach silnikow jest stosunkowo ztozonym zagadnieniem. Po-
taczenie cech i wlasnosci samolotu i wielowirnikowego $miglowca wymaga pogodzenia nierzadko
sprzecznych wymagan konstrukcyjnych, komplikujac proces projektowania maszyn tego typu.

Przyktadem takiego problemu moze byé¢ zagadnienie doboru promieni topat $migiet. Nie-
wielkie, wysokoobrotowe §migta zapewniaja mozliwo$é¢ lotu ze znaczng predkoscia. Ich niewielki
promien powoduje mozliwos¢ osiggania wiekszych predkosci obrotowych w stosunku do ich wiek-
szych odpowiednikéw. Z kolei émigta o znacznej srednicy zapewniaja wicksza sprawnosé napedu
przy zawisie i niskich predkosciach. Dobér wielkosci Smigiel jest zatem $cisle zwiazany z plano-
wanym profilem misji BSP.

Kolejnym waznym aspektem budowy napedu kazdego typu $miglowca jest wzajemna kom-
pensacja momentu reakcyjnego $migiet. W konstrukcjach o wielu pochylanych gondolach wir-
nikowych dokonuje sie jej zazwyczaj, stosujac pary obracajacych sie przeciwbieznie Smigiel,
pochylanych jednoczesnie o ten sam kat.

Pod wzgledem ukladu aerodynamicznego mozna wyrézni¢ 2 gléwne rodziny $miglowcow
o pochylanych gondolach:

1) $miglowce o $miglach wspélosiowych — kazdy z napedéw posiada 2 przeciwbiezne $migla
wzajemnie kompensujace swoje momenty reakcyjne i dzieki temu mozliwie jest niezaleznie
pochylanie kazdego zestawu napedowego w celu uzyskania dodatkowych sterowan SP;

2) $miglowce o $migtach niewspélosiowych — ruch poszcezegdlnych par przeciwbieznych $migiet
musi by¢ sprzezony. Brak sprzezenia powoduje powstanie dodatkowych momentéw reak-
cyjnych, ktorych skompensowanie za pomoca pozostatych sterowan SP moze byé¢ wysoce
skomplikowane, a niekiedy nawet niemozliwe.
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2.2. Analiza wplywu iloSci wirnikéw na mechanike lotu SP

Pod wzgledem konstrukcyjnym liczba wirnikéw SP ma znaczny wplyw na jego geometrie. Ele-
menty konstrukcyjne mocowania napedéw musza zaréwno spelnia¢ warunki wytrzymalto$ciowe,
zapewniaé¢ zachowanie wymaganej odlegltosci Smigiet od kadluba oraz posiadaé¢ niski wspotczyn-
nik oporu aerodynamicznego w czasie lotu poziomego. Korzystnym rozwigzaniem jest zatem
zabudowa rotoréw na koncach dzwigaréw skrzydet.

Naturalnym rozwinieciem tej koncepcji jest uktad zabudowy dwdch zestawéw napedowych
na koncach dzwigaréw. Pomyst ten posiada szereg zalet, m.in. umozliwia odcigzenie dzwiga-
ru skrzydla w trakcie lotu oraz ulatwia zachowanie wywazenia SP. Z drugiej jednak strony,
aby zachowaé stabilnosé pochylenia w locie pionowym, SP tego typu wymaga zastosowania do-
datkowego mechanizmu stabilizujacego. Jego funkcje moze pelni¢ znana ze Smigltowcéw tarcza
sterujaca, umozliwiajaca zmiane kata natarcia w zalezno$ci od polozenia katowego topaty. Dla
niewielkich BSP mechanizm ten, ze wzgledu na swéj rozmiar, jest trudny w budowie oraz awaryj-
ny. Aby omingé to ograniczenie, nalezy rozpatrzy¢ mozliwosci konstrukeji SP o wiekszej liczbie
zespoléw napedowych.

7 wlasnoéci geometrii euklidesowej wynika, iz aby w tréjwymiarowej przestrzeni jednoznacz-
nie wyznaczy¢ plaszczyzne, nalezy zdefiniowaé potozenie co najmniej 3 punktéow znajdujacych
sie na niej. Korzystajac z tej wlasnodci, mozna dowie$é, iz SP zawierajacy co najmniej 3 zestawy
napedéw jest w stanie ustabilizowaé swoj lot za pomoca sterowania ich ciagiem. Zespoly te mu-
szg posiadaé¢ jednak wewnetrzna kompensacje momentow reakcyjnych, co wymusza zastosowanie
3 par $migiel.

Koncepcja 3 zespotéw napedowych umozliwia takze zachowanie formy zblizonej do klasycz-
nych samolotéw. Dwa zespoly napedowe nadal moga zosta¢ zamontowane na przedtuzeniu dzwi-
garéw — pod warunkiem zastosowania ujemnego kata skosu skrzydel. Tylny zespét napedowy
moze zostaé¢ zabudowany np. w usterzeniu motylkowym. Przyktad konstrukeji tego typu zostanie
przedstawiony w dalszej czesci tego artykutu.

Istnieje takze mozliwosé zastosowania wickszej liczby zespoléw napedowych. Rozwiazanie to
posiada jednak szereg wad zwiazanych z koniecznoscig zapewnienia niskiego wspoélczynnika opo-
ru elementom mocujacym napedy do kadtuba. Ich znaczaca dtugosé moze powodowaé zaburzenia
oplywu gltéwnego plata nosnego, szczegolnie w fazie przejéciowej pomiedzy zawisem a lotem po-
ziomym. Potencjalne zwigkszenie stopnia skomplikowania bryly aerodynamicznej SP w stosunku
do poprzedniego rozwiazania mialo znaczacy wplyw na wybor uktadu aerodynamicznego.

3. Koncepcja BSP

3.1. Rys koncepcyjny

Jako baze projektu zdecydowano sie na przebudowe juz istniejacego czterowirnikowca ,,Duch”
(rys. 3). Oprécz ograniczenia kosztéw badan rozwiazanie to ma jeszcze jedna powazna zalete.
W pracy [1] zawarto zaréwno dane aerodynamiczne zastosowanych zespoléw napedowych, jak
i dane masowe BSP, co w znaczacy sposob przyspieszy dalsze badania nad BSP tego typu.

Jednym z wazniejszych aspektow projektowania wielowirnikowca jest polozenie jego wirni-
kéw. SP tego typu projektuje sie tak, aby przy zachowaniu jednakowego ciagu na wszystkich
zespolach napedowych, momenty sil dzialajacych w kazdej z jego osi réwnowazyly sie [6], [3].
W przypadku opisywanego tiltrotoru wymaga to zastosowania zaleznosci geometrycznych przed-
stawionych na rys. 4.

Posiadajac zarys ograniczen konstrukcyjnych, przystapiono do doboru profili aerodynamicz-
nych dla opracowywanego SP.
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Rys. 3. Wielowirnikowiec ,,Duch”
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Rys. 4. Szkic koncepcyjny geometrii BSP

3.2. Dobér profili

W celu zapewnienia dogodnych wtasnosci transportowych oraz ograniczenia wagi zdecydo-
wano sie na ograniczenie catkowitej rozpietoéci BSP do 1 m. Kolejnym ograniczeniem byta cheé
uzyskania doskonalosci aerodynamicznej D > 10 oraz predkosci optymalnej ponizej 20 m/s.

Poniewaz BSP klasy tiltrotor ma mozliwos¢ generowania sity noénej przy wykorzystaniu
sterowania orientacja gondol silnika, jest on w stanie lata¢ ponizej predkosci minimalnej.

W zwiazku z ograniczona powierzchnia nos$na i niewielkimi liczbami Reynoldsa poszukiwania
odpowiedniego profilu rozpoczeto od zbadania charakterystyk profili modelarskich charakteryzu-
jacych sie duzym wspélczynnikiem sity nosnej C, oraz doskonaloscig D, takich jak Selig S1223.
Dzigki tym wlasno$ciom mozliwe byloby uzyskanie niewielkich predkosci lotu przy ograniczonej
powierzchni skrzydet.

Juz wstepne badania wykazaly jednak, iz znaczny opoér indukowany skrzydta, powstajacy
wskutek tak niewielkiej ich rozpietosci, czyni zastosowanie profili tego typu nieefektywnymi.

Aby efektywnie wykorzystaé ograniczong rozpietosé skrzydel SP, zdecydowano sie na za-
projektowanie zintegrowanego ze skrzydtami kadtuba no$nego. W celu zapewnienia miejsca na
zrodlo zasilania oraz systemy pokladowe BSP jako profil kadluba zastosowano Seliga S4233 [7]
(rys. 5) — charakteryzujacego sie dobrymi wlasno$ciami aerodynamicznymi oraz znaczna grubo-
Scia wzgledna. Jako profil skrzydel wybrano Seliga S2046 [7] (rys. 6) — o znacznie smuklejszej
budowie, pozwalajacej jednak na zamontowanie wystarczajaco wytrzymaltych elementéow wy-
trzymaltosciowych skrzydta.
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Rys. 5. Wybrany profil kadtuba — Selig S4233

(

Rys. 6. Wybrany profil skrzydta — Selig S2046

3.3. Opracowana geometria

Jak juz wczesniej wspomniano, geometria BSP opiera si¢ o koncept kadluba nosnego z uste-
rzeniem motylkowym. Aby uzyskaé¢ optymalne rozmieszczenie érodka ciezkodci, zastosowano
ujemny skos skrzydel. Opracowana geometrie zaprezentowano na rysunku 7.

Rys. 7. Geometria plata nosnego opracowywanego BSP
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3.4. Ugzyskane charakterystyki

W celu okreslenia charakterystyk aerodynamicznych BSP wykorzystano oprogramowanie
XFLR oraz uproszczony model przedstawiony na rysunku 8. Obliczen dokonano przy uzyciu
metody Vortex Lattice Method dla warunku stalej sity nosnej, rownowazacej estymowany ciezar
gotowego BSP.

Rys. 8. Uproszczona geometria ptata no$nego dla obliczen w programie XFLR

Dla powyzszej bryty uzyskano charakterystyki aerodynamiczne przedstawione na rysunkach 9
i 10.
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Rys. 9. Charakterystyki aerodynamiczne uzyskane w programie XFLR,

4. Podsumowanie

Wstepny projekt bryty BSP spelnia zalozenia projektowe. Posiada on cechy wymagane za-
rowno do wykonania poprawnego lotu w trybie zawisu, jak i lotu postepowego.

Wstepne badania wykazaly korzystne charakterystyki aerodynamiczne zaprojektowanej bry-
ty. Mimo ograniczonej doktadnosci obliczen programu XFLR [2] otrzymane wyniki pokazuja, iz
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Rys. 10. Charakterystyki aerodynamiczne uzyskane w programie XFLR(c.d.)

spelnienie wymagan projektowych jest mozliwe przy uzyciu badanej geometrii. Zasadne sa wiec
dalsze badania nad koncepcja aerodynamiczng BSP przy uzyciu metod obliczeniowej mechaniki
plynéw (CFD — ang. Computational Fluid Dynamics).

W ramach dalszych badan planowane jest dopracowanie geometrii oraz szczegdétéow bryty
przedstawionej na rys. 7 oraz uzyskanie jej charakterystyk aerodynamicznych przy uzyciu metod
CFD.
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A concept of unmanned multirotors with tilting nacelles

Small multirotors have many features and limitations which are common for the whole helicopter
family. They can hover, maneuver with very low speed and perform vertical take-off and landing (VTOL).
Like their singled-rotor or coaxial cousins, they have operational range and maximal speed significantly
smaller than other types of aircraft.

Multirotors have two significant advantages over helicopters in small scale — they have a simpler
control system and their mechanical design does not require small, precise manufactured parts. Such
small and light components are very fragile for exploitation in harsh environments. Tradeoff for such
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robustness is their susceptibility to engine and propeller failures. Simple mechanical design and small
propeller diameter makes them incapable of gliding and landing on autorotation.

A tiltrotor concept has been designed to endow the helicopters with abilities which were previously
reserved only for airplanes. They can be faster and perform flights further than conventional helicopters
and still holding VTOL and hover capabilities. Their aerodynamic properties give them also extra safety
feature — they have ability to glide. Such a hybrid solution can be beneficial for future of the aviation.

Significant, mutually excluding design rules for multirotors and aircraft makes the designing of tiltro-
tors challenging. The presented article is focused on finding solution to design problems. It also includes
valid examples of body and wing geometry for a small unmanned tiltrotor. To find out whether such UAV
has favorable aerodynamics, simplified computational fluid dynamics(CFD) research has been performed.
The obtained results indicate a potential of such constructions.
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W pracy przedstawiono analize mozliwosci aktywnego tlumienia nieliniowych drgan aero-
elastycznych skrzydla z lotka z luzem oraz z histereza w ukladzie sterowania przy uzyciu
metody sterowania odpornego H, oraz metody LQG. Wykazano za pomoca analizy symula-
cyjnej, ze drgania nieliniowe lotki, majace charakter cykli granicznych, moga by¢ efektywnie
tlumione za pomoca obu tych metod, jednakze w przypadku nieliniowosci typu histerezy sa
one mniej skuteczne, co objawia sie niemozno$cia catkowitego wyttumienia drgan. Zbadano
takze wplyw niepelnych pomiaréw stanu uktadu na efektywnoéé ttumienia drgan, wykazujac,
ze skuteczno$é¢ obu metod zalezy w zasadniczy sposob od liczby mierzonych wspélrzednych
stanu oraz rodzaju pomiaréw (przemieszczen lub predkosci). Stwierdzono, ze metoda Ho
ttumi drgania bardzo skutecznie w przypadku pelnych pomiaréw, jednak metoda LQG jest
skuteczniejsza, gdy pomiary obejmuja pojedyncze sktadowe wektora stanu. Pokazano tak-
ze, ze metoda H,, umozliwia oszacowanie wpltywu zmian wartosci parametréw modelu na
jej odpornosé, co pozwala na prognozowanie skutecznoéci aktywnego ttumienia drgan przy
zmieniajacych sie wartosciach parametréw ukladu w trakcie eksploatacji samolotu.

1. Wstep

Drgania aeroelastyczne konstrukcji lotniczych sa bardzo niebezpiecznymi zjawiskami, gdyz
czesto prowadza do katastrofy statku powietrznego [1]. Dotyczy to zwlaszcza klasycznego flat-
teru gietno-skretnego skrzydel i lotek, ktéry w przeszlosci byl przyczyna licznych katastrof [2].
Flatter klasyczny powierzchni nosnych i sterow cechuja sprzezenie aerodynamiczne postaci drgan
i gwaltowny przebieg cechujacy sie rosnaca wykladniczo amplituda drgan konstrukcji, co pro-
wadzi zazwyczaj do zniszczenia skrzydla lub steru. Flatter klasyczny jest jednak dos¢ dobrze
poznany i dlatego nie stanowi obecnie takiego zagrozenia, jakim byl w przesztosci, o czym swiad-
czy niewielka liczba katastrof tego rodzaju, ktore wydarzyly sie w ciagu ostatnich dwudziestu
lat. Wynika to stad, ze istniejace modele liniowe pozwalaja na do$é¢ wiarygodne okreslanie je-
go predkosci krytycznej, a co za tym idzie, tak okreslone predkosci krytyczne musza, zgodnie
z przepisami CS-25 1 CS-23 [3,4], z marginesami co najmniej 15% (wielkie samoloty) lub 20%
(matle samoloty) leze¢ poza zakresem predkosci dopuszczalnych samolotu.

Zupelnie inaczej jest z innymi rodzajami drgan aeroelastycznych, zwlaszcza drganiami po-
wierzchni sterowych, najczesciej lotek [5]. Drgania takie, zwiazane zwykle z luzami lub histereza-
mi w uktadzie sterowania, majg najczeéciej charakter nieliniowy i pojawiaja sie przy predkosciach
znacznie nizszych od predkosci krytycznych flatteréw i, co gorsza, nizszych niz dopuszczalne
predkosci eksploatacyjne samolotu. Przyktadem takiej sytuacji byta katastrofa samolotu F-117
w roku 1997 spowodowana drganiami lotek przy predkosci ~ 750km/h, znacznie nizszej od
predkosci krytycznej flatteru réwnej ~ 1100 km/h. Nie nalezy sie wiec spodziewaé, ze predkosci
krytyczne takich drgan beda wyzsze niz dopuszczalne predkosci eksploatacyjne.
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Nieliniowe drgania steréw pojawialy sie od czasu do czasu: w latach 90. XX w. odnotowano
np. drgania steru wysokosci w samolotach Airbus, co spowodowalo ozywiona dyskusje pomiedzy
producentem a FAA [6]. Réwniez wspomniana wczesniej katastrofa F-117 spowodowana byla
nieliniowymi drganiami lotki. W pracy [5] Dowell stwierdzil, iz ,przypadki wystapienia flatteru
w postaci drgan LCO spowodowane luzami w sterach nie byly opisane w literaturze ogélnodo-
stepnej, ale méwiono o nich w érodowisku inzynieréow lotniczych, prawdopodobnie zostaly tez
opisane w niejawnych raportach wewnetrznych firm lotniczych oraz instytucji rzadowych” (ttum.
F.D.). Zaistniala wiec potrzeba wyjasnienia mechanizméw fizycznych takich drgan, co skutko-
walo powstaniem szeregu prac poswieconych tym zagadnieniom [7]-[15]. W ostatnim okresie
znaczna uwage poswiecono takze zagadnieniom niepewnosci w nieliniowych uktadach aeroela-
stycznych [16]-[18].

Drgania nieliniowe maja zazwyczaj postaé¢ cykli granicznych LCO (ang. Limit Cycle Oscil-
lations), charakteryzujacych sie ograniczona amplituda i dlatego nie musza powodowaé kata-
strofalnych skutkéw. Panuje nawet poglad [5], Ze nieliniowe drgania LCO wrecz zapobiegaja
wystapieniu liniowych drgan flatterowych o wyktadniczo rosnacej amplitudzie. Tym niemniej
drgania takie sa niepozadane, gdyz przyczyniaja sie do zmeczenia konstrukcji, rozregulowywa-
nia uktadéw sterowania, zwigkszania w nich luzéw i dlatego nalezy im zapobiegaé¢. Mozna to
osiagna¢ metodami biernymi (konstrukcyjnymi i eksploatacyjnymi) lub czynnymi, poprzez ak-
tywne tlumienie drgan przy uzyciu systemu sterowania automatycznego uzupelnionego uktadem
pomiaru drgan konstrukcji. Nalezy zaznaczy¢, ze czynne ttumienie drgan nie musi doprowadzi¢
do catkowitego ich wyttumienia, chodzi przede wszystkim o niedopuszczenie do nieograniczone-
go wzrostu amplitudy takich drgan (jak to ma miejsce w przypadku flatteru) oraz o znaczne
ograniczenie amplitudy cyklu granicznego w przypadku drgan nieliniowych.

Aktywne ttumienie drgan konstrukeji lotniczych ma dluga, ponad czterdziestoletnia, historie
[5]. Wprawdzie juz w roku 1973 z powodzeniem zastosowano je do thumienia klasycznego flatteru
gietno-skretnego skrzydel w samolocie B-52 [19], ale w rezultacie uzyskano tylko niewielkie zwigk-
szenie predkosci krytycznej flatteru, o ok. 18 km/h, tj. o 1.6% (mniej niz dwa procenty!). Przez
nastepnych trzydziesci lat nie podejmowano praktycznych préb aktywnego ttumienia flatteru.
Idea aktywnego tlumienia drgan aeroelastycznych odzyla dopiero w ostatniej dekadzie w kon-
tekscie tlumienia drgan nieliniowych. Odnotowano znaczacy postep w tej dziedzinie, zaréwno
teoretyczny jak i eksperymentalny [20]-[24].

Przedmiotem niniejszej pracy jest analiza mozliwosci aktywnego tlumienia drgan aeroela-
stycznych skrzydta z lotka przy uzyciu odpornej metody sterowania H., oraz klasycznej metody
LQG. Skrzydlo optywane niedcisliwym strumieniem powietrza modelowane jest za pomoca kla-
sycznego modelu polsztywnego [1] z uwzglednieniem luzu i histerezy w ukladzie sterowania
lotka. Badany bedzie wptyw niekompletnych pomiaréw wektora stanu ukitadu na efektywnos$é
sterowania, a takze wplyw zmiany wybranego parametru modelu na odporno$é metody H ..

W pierwszej czesci pracy zostana oméwione: nieliniowy model skrzydta z lotka wraz z przy-
jetym modelem aerodynamiki i model nieliniowy drgan w formie uzywanej w teorii sterowania
oraz jego wersja zlinearyzowana. Nastepnie omoéwione zostanie aktywne tlumienie drgan aero-
elastycznych oraz wykorzystane do tego celu metody sterowania LQG oraz H., [25]. W dalszej
czesci pracy zdefiniowane zostana zagadnienia wplywu niepelnych pomiaréw wektora stanu na
skuteczno$é¢ i odpornosé sterowania oraz reprezentacji niewiedzy o modelu w oparciu o jego re-
prezentacje sfaktoryzowana w kontekscie powolnych zmian parametrow w trakcie eksploatacji
samolotu.

W drugiej czesci pracy przedstawione zostana wyniki badan symulacyjnych obejmujace ana-
lize skutecznosci czynnego tlumienia drgan skrzydla z lotka z dwoma rodzajami nieliniowosci:
luzem i histereza za pomocg sterowania H.,, poréwnanie z metoda LQG, zbadanie wptywu
niepelnych pomiaréw wektora stanu na odporno$é sterowania oraz zbadanie wplywu zmiany
wybranego parametru modelu na odpornosé¢ metody H.
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2. Model aeroelastyczny skrzydla z lotka nieliniowa

Do analizy czynnego ttumienia drgan aeroelastycznych lotek przyjeto klasyczny polsztywny
model skrzydla z lotka o nieliniowych charakterystykach sprezystych (rys. 1) [1], [2] i z aerody-
namika niescisliwa. Zatozono, ze skrzydlo i lotka moga wykonywaé¢ male drgania, przy ktorych
katy natarcia skrzydta i lotki leza w zakresie liniowym sity nosnej, zatem obciazenia aerodyna-
miczne moga by¢ opisane modelem liniowym quasi-stacjonarnym [1], [2]. Model aeroelastyczny
drgan lotki ma postac:

(Ms = Ma(Voo))j + (Ds = Da(Vio))d + (Ks — Ka(Voo))q + f5(q,4) = fu(u) (2.1)

gdzie wektor q(t) = [h(t),a(t), 3(t)]T opisuje ugiecie i skrecenie skrzydta oraz wychylenie lot-
ki; Mg, Dg, Kg sa macierzami, odpowiednio, bezwladnosci, tlumienia i sztywnosci skrzydta;
Mi(V), Da(Vo), Ka(Vao) sa macierzami bezwladnosci, ttumienia i sztywnosci aerodynamicz-
nej zaleznymi od predkosci optywu Voo fs(q,q) = [0,0, Mg (5, ﬁ)]T jest wektorem nieliniowego
momentu sprezystego w lotce, w ktérym My (3, ﬂ) jest nieliniowym momentem sprezystosci lotki
o charakterze histerezy; f.(u) = [0,0, M, (u)]T jest wektorem wymuszen, w ktérym M, (u) jest
momentem sterujacym przytozonym do lotki zaleznym od sterowania u wypracowanego przez

uklad sterowania automatycznego.

Rys. 1. Model aeroelastyczny poétsztywny skrzydta z lotka nieliniowsa

W niniejszej pracy analizowane beda oddzielnie dwa rodzaje nieliniowosci w uktadzie stero-
wania lotka: luz oraz histereza. Luz lotki 0 (rys. 2a) powoduje, ze zadane sterowanie u wywoluje
nieliniowy moment sterujacy M, (u;0) zdefiniowany jako:

0 lu| <0

Cmu (U — sg0 (1)9) lu| > 4§ (2:2)

M(u; 6) = {
gdzie ¢y, jest wspotezynnikiem momentu sterowania lotka.

Drugim rodzajem nieliniowoéci wystepujacym w ukladzie sterowania lotka jest histereza
(rys. 2b), ktéra moze by¢ opisana modelem:

My (8, 3) = max(—Mypae, min(k(8 — sgn (3)8), Mypaz)) (2.3)

gdzie M, jest wartodcia graniczng momentu sprezystego lotki, a § — parametrem okreslajacym
»grubos¢” histerezy. Jest to bardzo silna nieliniowo$¢, jej zasadnicza cecha jest ograniczona
mozliwoé¢ linearyzacji.

Model aeroelastyczny skrzydta z lotka (2.1)-(2.3) moze by¢ zapisany w postaci standardowej
jako uktad réwnan rézniczkowych rzedu pierwszego:

&= f(w,u) =g, M~ (D4 + Kq+ fs(8,5) = fuu))]" (2:4)
gdzie z(t) = [q(t),q(t)]* € R™ jest wektorem stanu modelu standardowego o wymiarze n = 6;
u(t) € R™ jest wektorem sterowania o wymiarze m = 1; za$ f(-,-) : R” x R™ — R” jest
nieliniowym operatorem dynamiki obiektu.
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Rys. 2. Nieliniowosci lotki: luz statyczny (a) 1 histereza (b)

3. Aktywne tlumienie drgan aeroelastycznych jako zagadnienie sterowania

Koncepcja aktywnego tlumienia drgan polega na uzyciu systemu sterowania automatycznego
w petli sprzezenia zwrotnego ze sterownikiem K (rys. 3), ktérego zadaniem jest maksymalne wy-
ttumienie drgan aeroelastycznych poprzez asymptotyczne sprowadzenie stanu uktadu w okolice
zera, x(t) — 0. W rozwazanym zadaniu tlumienia nieliniowych drgan aeroelastycznych lotek,
w ktérym chodzi przede wszystkim o niedopuszczenie do nieograniczonego wzrostu amplitudy
takich drgan oraz o mozliwie mata amplitude cyklu granicznego, postuluje si¢ warunek stabszy,
wtechniczny”, zakladajacy jedynie maksymalne ograniczenie amplitudy drgan:

Viste:  |a(t)] <O (3.1)

gdzie O jest mozliwie najmniejsza, technicznie akceptowalna wartosciag amplitud drgan.

STEROWNIK u = -Kx

Rys. 3. Model tlumienia drgan aeroelastycznych skrzydla z lotka

Model dynamiczny rozpatrywanego uktadu aeroelastycznego (2.4), po uzupelnieniu mode-
lami obserwacji i sterowania, moze by¢ przedstawiony w ogélnej postaci nieliniowej uzywanej
w teorii sterowania [25]:

&= f(z,u; A) + w,
y = c(x; A) + wy (3.2)
u=k(y)

gdzie y € RP, p < n, jest wektorem obserwacji, ¢(-) : R™ — RP jest nieliniowym operatorem
obserwacji, k() : R™ — R jest nieliniowym operatorem sprzezenia zwrotnego (sterownikiem),
wy(t) € R™ i wy(t) € RP sa zaburzeniami zewnetrznymi dynamiki i pomiaréw, zas wektor A
opisuje zaburzenia wewnetrzne (,niewiedze”) dotyczace nieznanych wtasnosci modelu fizycznego.
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Metody sterowania optymalnego zdefiniowane sg dla uktadéw liniowych, moga one by¢ jednak
rozszerzone na szeroka klase ukladéw nieliniowych [25]. Wymaga to linearyzacji modelu (3.2)
w sgsiedztwie aktualnego stanu uktadu:

A(z; A)x + B(x; A)u + w,
C(x; A)x + wy (3.3)
o Koy

gdzie macierze: dynamiki A € R™ "  sterowania B € R"*™ pomiaréw C' € RP*™ oraz macierz
wzmocnienia (sterownik) K € R™*™ sg jakobianami nieliniowych operatoréw f, ¢ i k:

Of (x,u)
ox

of (x,u)
ou

=20 = -2

Alz) = Ox

B(x) =

(3.4)

Powyzsze rozszerzenie zakresu stosowalnosci liniowych metod sterowania jest akceptowalne
technicznie, mimo iz nie istnieje $ciste matematyczne uzasadnienie takiego postepowania. Takie
podejscie jest jednak szeroko stosowane w praktyce [25]. Model w postaci (3.2) postuzy do
aktywnego tlumienia nieliniowych drgan aeroelastycznych lotki.

Sterownik K moze by¢ klasycznym regulatorem lub moze by¢ zbudowany w oparciu o me-
tody sterowania optymalnego lub odpornego [26]-[28]. Sterownik optymalny powinien zapewnié
minimalizacje wektora bledu z(¢) € R" zdefiniowanego réwnaniem bledu regulowanego jako:

z = Ciz + Dyau (3:5)

gdzie C1 € R™" D1y € R™™ sa macierzami bledu stanu i sterowania, poprzez minimalizacje
normy H

‘= max ||z = max M
1600 = | iy 2@ = 8% Tl (30

lub wskaznika jakosci
J = HszH% = ||(:CTCIFC'130 + QxTCFDlgu + uTD};Dlgu)H% (3.7)

Przypadkiem szczegélnym (3.4) jest wskaznik jakosci uzywany w metodach LQR i LQG, okre-
Slajacy blad stanu i koszt sterowania:

oo
= /(:CTQQJ + uT Ru) dt (3.8)
0
gdzie Q = CfC; € R i R = D},D15 € R™™ s3 macierzami wagowymi. Sterowniki K
minimalizujace kryteria jakosci (3.6)-(3.8) maja postac:
K=R'BTP (3.9)

gdzie P € R™" P = PT > 0 jest macierza bedaca rozwiazaniem macierzowego réwnania
Riccatiego:

0=ATP+PA—-PBR'BTP+Q (3.10)



70

F. Dul

4. Zagadnienie niepelnych pomiaréw stanu

Podstawowa metoda sterowania optymalnego jest metoda LQR. Jej zaletami sa: duza sku-
tecznosé i odporno$é wynikajace z duzego zapasu wzmocnienia i fazy [26], [29] oraz latwosé
dostrojenia macierzy wagowych @ i R. Wada metody LQR jest koniecznos¢ pomiaru pelnego
wektora stanu, tzn. y = x, C' = I. Jest to trudne do zrealizowania w praktyce, gdyz np. w roz-
wazanym zagadnieniu aktywnego tlumienia drgan jedynie pomiary wychylenia oraz predkosci
katowej lotki sg stosunkowo proste, gdyz czesto sa wykonywane dla celéw automatycznego stero-
wania samolotem. Pomiary odksztalcen konstrukeji sa duzo trudniejsze, a czasami nawet niemoz-
liwe do wykonania z powodéw technicznych. Stosunkowo tatwo mozna mierzy¢ przyspieszenia
zwiazane z odksztalceniami konstrukeji skrzydta, gdyz stosowane do tego celu akcelerometry sa
bardzo wygodnymi przyrzadami pomiarowymi. Troche bardziej ktopotliwe sa pomiary predkosci
katowych zwiazanych z odksztatceniami skrzydla, gdyz wymaga to uzycia miernikow zyrosko-
powych. Najtrudniej jednak zmierzyé¢ predkosci liniowe i przemieszczenia konstrukeji skrzydta,
gdyz wymaga to zainstalowania na nim dodatkowego ukladu pomiarowego, np. tensometrycz-
nego. Przemieszczenia i predko$ci mozna wprawdzie uzyskaé poprzez scatkowanie przyspieszen,
ale sa one wtedy obarczone duzymi btedami, ktére znacznie pogarszaja skuteczno$é sterowania.

Ograniczona mozliwos¢ pomiaru pelnego wektora stanu w zasadzie uniemozliwia zastosowa-
nie metody LQR do aktywnego ttumienia drgan. Rozwiazaniem jest uzycie metod LQG lub H,
w ktérych pomiary stanu moga by¢ niekompletne, tzn. liczba wielkos$ci mierzonych jest mniejsza
niz wymiar wektora stanu:

p=dim(y) <n (4.1)

W przypadku, gdy pomiary sa niekompletne, w obu metodach, LQG i Hy,, do okreslenia ste-
rownika K uzywa sie estymaty #(t) € R™ nie w pelni mierzonego wektora stanu x(t):

u=—K# (4.2)
Wektor & wyznacza si¢ za pomoca obserwatora liniowego (np. filtru Kalmana) w postaci [26]-[29]:
&= A% + Bu+ L(Ci —y) (4.3)

gdzie L € R™*P jest macierza injekcji pomiaréw.

W mniejszej pracy zostanie pokazane, ze nie tylko liczba pomiaréw p, ale réwniez ich ro-
dzaj (pomiary przemieszczen lub predkosci) maja zasadniczy wplyw na skutecznosé aktywnego
tlumienia drgan aeroelastycznych lotek. Dotyczy to zaréwno metody LQG, jak i H.

5. Zagadnienie niewiedzy dotyczacej modelu

Metody LQG i Hy umozliwiajg uwzglednienie zaburzen, takich jak np. zaburzenia predkosci
zwigzane z turbulencja przeptywu w, (t) lub bledy pomiaréw wy(t). Sa to zaburzenia zewnetrzne
w(t) = [wy(t)wy,(t)]T, niezalezne od modelu (rys. 4). W niniejszej pracy zaburzenia zewnetrzne
nie sa uwzgledniane.

Metoda H, stwarza jeszcze wigksze mozliwosci, gdyz pozwala uwzgledniaé¢ zaburzenia we-
wnetrzne A, ktére moga by¢ interpretowane jako niewiedza dotyczaca modelu [26], [29]. Niewie-
dza ta moze dotyczy¢ nie modelowanej dynamiki obiektu (np. przy wyzszych czestotliwosciach)
lub, przy okreslonej strukturze modelu, nieokreslonosci lub zmiennosci parametréw modelu.

Niewiedza o modelu A dotyczaca nieokreslono$ci lub zmiennos$ci jego parametréw moze byé
interpretowana jako uwzglednianie zmian parametréw mogacych powodowaé destabilizacje ste-
rownika. Ta mozliwo$¢ zostanie wykorzystana w niniejszej pracy do oszacowania wplywu zmian
parametréw na skutecznosé i efektywnosé aktywnego ttumienia drgan lotek.
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Rys. 4. Reprezentacja modelu ttumienia drgan aeroelastycznych w teorii sterowania

Niewiedza A bedzie wiec okreslona jako zaburzenia modelu wynikajace ze zmieniajacych sie
w czasie parametréw modelu:

A(t) = A(Am(t), AL(t), Akp(t), Ab, Ae, Az (t), ..., Acymy(t)) (5.1)
Zaktada sie przy tym, ze zmiany te, zwiazane z eksploatacjg samolotu, sa bardzo powolne:

1 dA(1)

SORE ~107% 1077 [%/s] (~ 10%/rok) (5.2)

zatem nie wplywaja na dynamike uktadu, a jedynie modyfikuja model ,statycznie”. Takie zmia-
ny modelu, mimo ze bardzo wolne, moga jednak mie¢ duzy wplyw na odporno$é sterowania
wyznaczonego metoda Ho,. Wplyw ten moze by¢ analizowany na gruncie teorii sterowania H .,
przy uzyciu podejscia wykorzystujacego faktoryzacje macierzy transmitancji uktadu [26], [29].
Reprezentacja transmitancji modelu aeroelastycznego w przestrzeni stanu ma postaé [29]:

_|A4) | B(4)
Ga= {C(A) } 0 } (5.3)

W celu ilosciowego ujecia niewiedzy o modelu A transmitancje (5.3) nalezy przedstawié¢ w tzw.
postaci sfaktoryzowanej lewej (left coprime factorization):

Ga=(M+ Ay) H(N + Ay) (5.4)

w ktorej M i N sa czynnikami transmitancji G uktadu, zas Ayr, Ay sa transmitancjami zaburzen
(niewiedzy o modelu). Jezeli zaburzenia te s ograniczone w normie H,

1Ay ANl < Emaz (5.5)

gdzie gpmar > 0 jest zapasem odpornosci metody Hoo 1 wynosi:

2
emar = 1= I[N M]3 = — (5.6)
mn
to sterowany uktad bedzie odporny, jezeli sterownik K, bedzie stabilny i spelni warunek:
Tas—1 1
H[ 1 (I+GKy) ™ M < (5.7)
0o 5max

Norma H, zdefiniowana jest w dziedzinach czestotliwosci i czasu jako [25], [29]:

IG(3) oo = maxZ(GUw) GG = max [2(0) = max L2 5

l[w()[l2=1 w20 [w(t)]s
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i mozna ja réwniez wyrazi¢ poprzez macierze A, B i C' definiujace model fizyczny [29]:
1G(s)lloo = 1G(A, B, C)|oo (5.9)

Pozwala to powiazaé ilosciowo zapas odpornosci metody H, z niewiedza o modelu A, gdyz:

1

1G(5)llcc = Ymin = (5.10)

max
Dla danych wartosci parametréw modelu norma H., pozwala wyznaczy¢ zapas odpornosci me-
tody

Emaxr = Emaa:(mvla kh,ka,b, eaxca---ucmu) (511)

Metoda sterowania odpornego H,, daje wiec mozliwos¢ oszacowania wplywu zmian para-
metréw modelu na stabilno$é¢ ukladu, a co za tym idzie w rozwazanym zadaniu, na mozliwo$é
tlumienia drgan aeroelastycznych uktadu.

Powyzsze cechy obu metod, LQG i H, wykorzystanie niepelnych pomiaréw do syntezy
sterowania oraz uwzglednienie niewiedzy dotyczacej modelu H,, umozliwiaja uzycie ich do
aktywnego ttumienia drgan aeroelastycznych.

6. Metody LQG i H,
Sterowniki K w metodach LQG i Hy, sa okreslone nastepujaco [26].

> Sterownik LQG

Kryteria jakosci:
o

min E{ /(mTQx + uT Ru) dt} min B{(& — z)(Z — )T} (6.1)
0

UEUdop

Charakterystyki zaburzen zewnetrznych modelu w(t) i pomiaréw v(t):

E{wy(t)w, (1)} = Vit —7) E{w(tywy (1)(1)} = Wo(t — ) (6.2)
E{w,(t)wy (1)} =0
Sterownik metody LQG ma postac:
K6 = {A — BR_iLZT—)l(B_T §0Tv—1c } Ych—l} (6.3)
w ktérym macierze X i Y sa rozwigzaniami réwnan Riccatiego:
ATX + XA-XBR'B"X+Q =0 (6.4)

VAT + AY —YCTVIOY + W =0
Obserwator w metodzie LQG ma postaé:

i(t) = Az 4+ Bu+YCTV~YCi —y) (6.5)
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> Sterownik suboptymalny H.

Kryterium jakosci [26], [28]:

[e.9]
min /(sz — yww) dt v >0 (6.6)
UEUdop
0
Sterownik metody H., ma postaé:
oo [A-BBTX + (1 -1+ X2)""2C"C | (1 -+ +XZ2) TzC"]
] BTX \ 0 ]
(6.7)
w ktérej macierze X i Z sg rozwiazaniami rownan Riccatiego:
ATX + XA-XBBTX +CTC =0
T T T (6.8)
ZA*+AZ -ZCCZ+ BB =0
za$ parametr suboptymalno$ci metody v musi spetnia¢ warunek:
Y > Yonin = /1 + p(X Z) (6.9)
gdzie p jest promieniem spektralnym macierzy. Obserwator w metodzie H., ma postac:
&(t) = Az + Bu+ Z((1 = ¥*)I + X Z)(Ci — y) (6.10)

Sterowniki metod LQG i Ho okreslone zaleznosciami (6.1)-(6.10) zostana uzyte do aktywnego
tlumienia drgan aeroelastycznych lotki.

7. Analiza symulacyjna tltumienia drgan aeroelastycznych lotki

Opracowany model poshuzyt do analizy symulacyjnej drgan aeroelastycznych skrzydta z lotka
o charakterystykach nieliniowych. Ze wzgledu na nieliniowosci modelu zastosowano podejscie
symulacyjne [2]. Analiza obejmuje:

e badanie skutecznoéci czynnego tlumienia drgan lotki za pomoca metody H.o,

e poréwnanie skutecznosci metody Hso z metoda LQG,

e zbadanie wplywu niepelnych pomiaréw wektora stanu na odpornosé sterowania,

e badanie wplywu zmiany wybranego parametru modelu na odpornosé¢ metody H.

L N\ a \ {\ [ \4
_ i . - e - AT AT AT AT LT B \
I /\/ W TN\ \ / \\

hd \V4 \/ \

8 8 3 0 5 B 8
T T

° 0s 1 15 2 ™

Rys. 5. Flatter klasyczny gietno-skretno-lotkowy, drgania nadkrytyczne lotki 5(t)

Na wstepie przeprowadzono symulacje flatteru gietno-skretno-lotkowego bez uwzglednienia
nieliniowosci lotki i bez ttumienia aktywnego. Uzyskano typowe drgania o rosnacej wyktadniczo
amplitudzie (rys. 5). Predkosé¢ krytyczna flatteru Vi, = 65,90 m/s jest nizsza o ok. 10% od pred-
kosci krytycznej flatteru gietno-skretnego skrzydta, Vi, = 71,57m/s, co jest zgodne z modelem
klasycznym [1].
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7.1. Drgania lotki z luzem

Badanie skutecznosci czynnego ttumienia drgan lotki z luzem przeprowadzono dla przypad-
kéow: (1) pelnych pomiaréw wektora stanu, n, = 6, pomiaréw trzech wspéirzednych n, = 3;
(2) predkosci h(t), 6(t), 3(t) oraz (3) polozen h(t), O(t), 5(t), a takze pomiaru pojedynczych
zmiennych n, = 1; (4) ugiecia skrzydla h(t) oraz (5) kata wychylenia lotki 3(¢). Poréwnano
skuteczno$¢ ttumienia drgan za pomoca obu metod, Hy, i LQG.

7.1.1.  Pelne pomiary wszystkich zmiennych stanu, n, = n, =6

2% i om o roA~ K A A B K A K A A
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Rys. 6. Drgania 3(t), h(t), 8(t) wywolane luzem lotki, pelne pomiary, n, =6 (- - - LQG, — H)

Metoda H., tlumi drgania bardzo skutecznie, co wynika z zapasu odpornoéci, ¢ = 0,44
(za dobry zapas odpornoéci uwaza sie € = 0,25 [29]) Metoda LQG nie jest w stanie stlumié
drgan, pojawiaja sie cykle graniczne o znacznej amplitudzie, ale jednak nie dochodzi do dalszego
narastania drgan i flatter gietno-skretno-lotkowy jest zablokowany.

7.1.2.  Pomiar niepelny predkosci wychylenia lotki, ugiccia i skrecenia skrzydia h(t), 0(t), B(t), n, = 3

Rys. 7. Drgania §(t) wywolane luzem lotki, pomiar niepelny l.z(t)7 é(t), B(t), ny =3 (---LQG, — Hy)

Metoda H,, tlumi drgania bardzo skutecznie, co wynika z duzego zapasu odpornosci,
e = 0,42. Metoda LQG nie jest w stanie sttumié¢ drgan, pojawiaja sie cykle graniczne o znacznej
amplitudzie, ale nie dochodzi do dalszego narastania drgan i nie rozwija sie flatter gietno-skretno-
lotkowy.

7.1.3.  Pomiar niepelny wychylenia lotki, ugiecia i skrecenia skrzydta: 5(t), h(t), 6(t), ny, =3

Zarowno metoda LQG, jak i Hy nie sa w stanie sttumié¢ drgan, przy czym H., jest nie-
skuteczna mimo wystarczajacego zapasu odpornosci € = 0,291. Wynika to najprawdopodobniej
z nieliniowosci uktadu. Drgania narastaja szybko, po 0,4 s wychylenie lotki osiaga warto$é¢ gra-
niczna. Sterowanie LQG jest duzo skuteczniejsze, ale i ono nie jest w stanie stlumic¢ narastajacych
drgan uktadu.
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Rys. 8. Drgania ((t) wywolane luzem lotki, pomiar niepelny 5(t), h(t), 0(t), n, =3 (- - - LQG, — H)

7.1.4. Pomiar niepelny ugiecia skrzydta h(t), n, =1

Rys. 9. Drgania h(t) wywolane luzem lotki, pomiar niepelny h(t), n, =1 (- - - LQG, — Hu)

Zarowno metoda LQG, jak i Hy nie sa w stanie sttumié¢ drgan, przy czym Ho, jest nie-
skuteczna z powodu bardzo matego zapasu odpornoéci, € = 0,016. Sterowanie LQG jest troche
skuteczniejsze, ale i ono nie jest w stanie catkowicie sttumi¢ drgan ukladu. W obu metodach
pojawiaja sie cykle graniczne o znacznej amplitudzie, ale nie dochodzi do dalszego narastania
drgan i flatter gietno-skretno-lotkowy jest zablokowany.

7.1.5.  Pomiar niepelny wychylenia lotki 3(t), ny, =1

Rys. 10. Drgania 3(t) wywolane luzem lotki, pomiar niepeilny §(¢t), ny, =1 (- - - LQG, — H)

Zarowno metoda LQG, jak i Hy nie sa w stanie sttumi¢ drgan, przy czym Ho, jest niesku-
teczna z powodu bardzo matego zapasu odpornosci € = 0,0394. Drgania narastaja szybko, po
0,4s wychylenie lotki osiaga warto$¢ graniczna. Sterowanie LQG jest duzo skuteczniejsze, ale
i ono nie jest w stanie sttumi¢ narastajacych drgan uktadu.

Jest widoczne, ze w przypadku tlumienia drgan wywotanych luzem lotki metoda H., spraw-
dza sie nadzwyczaj dobrze, potrafi sttumié¢ drgania niemal catkowicie. Zalezy to jednak w zasad-
niczy sposéb od liczby mierzonych zmiennych stanu. Metoda LQG zachowuje si¢ znacznie gorzej,
chociaz takze potrafi zapobiec drganiom rozbieznym. Przy pomiarach pojedynczych zmiennych
stanu (zwtlaszcza przemieszcezen) obie metody nie radza sobie zbyt dobrze z tlumieniem drgan,
chociaz, co jest troche zaskakujace, metoda LQG radzi sobie wtedy troche lepiej.

Zasadnicze znaczenie dla aktywnego tlumienia drgan ma takze rodzaj mierzonych zmien-
nych stanu. Pomiary predkosci zapewniaja dosé¢ duza skutecznosé ttumienia drgan, podczas gdy
pomiary przemieszczen nie zapewniaja ich pelnego wyttumienia.

7.2. Drgania lotki z nieliniowos$cig histerezowqg

Badanie skutecznosci czynnego tlumienia drgan lotki z nieliniowoscia typu histerezy prze-
prowadzono dla przypadkéw: (1) pelnych pomiaréw wektora stanu, n, = 6 oraz pomiaru poje-
dynczych zmiennych n, = 1: (2) ugiecia skrzydla h(t) oraz (3) kata wychylenia lotki £(¢).
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7.2.1.  Pelne pomiary wszystkich zmiennych stanu, ny, = n, =6
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Rys. 11. Drgania 3(t), h(t), 6(t) wywolane histereza lotki, pelne pomiary, n, =6 (- - - LQG, — H)

Metoda H,, tlumi drgania bardzo skutecznie, co wynika z duzego zapasu odpornosci,
e = 0,34. Metoda LQG nie jest w stanie sttumié¢ drgan, pojawiaja sie cykle graniczne o znacz-
nej amplitudzie, ale jednak nie dochodzi do dalszego narastania drgan i nie rozwija sie flatter
gietno-skretno-lotkowy.

7.2.2.  Pomiar niepelny ugiecia skrzydta h(t), n, =1
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Rys. 12. Drgania h(t) wywolane histereza lotki, pomiar niepelny h(t), ny, =1 (- - - LQG, — Hxo)

Podobnie jak w przypadku drgan lotki z luzem, obie metody, LQG i H, nie sa w stanie
catkowicie sttumié¢ drgan, przy czym H jest mato skuteczna z powodu bardzo maltego zapasu
odpornosci, € = 0,016. Sterowanie LQG jest troche skuteczniejsze, ale i ono nie jest w stanie
catkowicie sttumié¢ drgan uktadu. Pojawiaja sie nieregularnosci w przebiegach drgan, co zwia-
zane jest z przeskokami na charakterystyce histerezowej. W obu metodach pojawiaja sie cykle
graniczne o umiarkowanej amplitudzie, cechujace sie nieregularnoscia, ale mozna stwierdzi¢ iz
kryterium ograniczonosci amplitudy drgan (3.1) jest spelnione, zatem nie dochodzi do dalszego
narastania drgan i nie rozwija sie flatter gietno-skretno-lotkowy.

7.2.3.  Pomiar niepelny wychylenia lotki 5(t), ny, =1
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Obie metody, LQG i Hy, nie sa w stanie catkowicie sttumié¢ drgan, przy czym H, jest mato
skuteczna z powodu bardzo matego zapasu odpornosci, ¢ = 0,04. Sterowanie LQG jest troche
skuteczniejsze, ale i ono nie jest w stanie catkowicie sttumié¢ drgan uktadu. Pojawiaja sie niere-
gularnosci w przebiegach drgan, co zwiazane jest z przeskokami na charakterystyce histerezowej.
W obu metodach pojawiaja sie cykle graniczne o umiarkowanej amplitudzie, cechujace sie niere-
gularnoscig, ale nie dochodzi do dalszego narastania drgan i flatter gietno-skretno-lotkowy jest
zablokowany.

Jak widaé, obie metody nie radza sobie zbyt dobrze przy tak marnych pomiarach, chociaz
nie poddaja sie, prébujac z duzym powodzeniem ograniczy¢ amplitude drgan.

7 powyzszych przyktadéw wynika istotny wniosek, iz nieliniowe drgania aeroelastyczne spo-
wodowane histereza w ukladzie sterowania lotka nie moga by¢ w pelni wyttumione za pomoca
metod LQG i Hy. Chociaz amplituda drgan resztkowych jest umiarkowana, to drgania takie sg
niepozadane, gdyz wplywaja niekorzystnie na konstrukcje skrzydta lub uktad sterowania lotka.

7.3. Wplyw zmiany parametru modelu na odporno$é¢ metody H,

Dla przypadku drgan lotki z luzem zbadano wplyw zmian wartosci wybranego parametru
modelu, wspoélczynnika momentu sterowania lotka ¢, na odporno$é €,,,, metody Hso. Zalo-
zono przy tym, ze zmiany te sa bardzo wolne, rzedu 10% /rok, co odpowiada zmianom mogacym
powstaé¢ w trakcie eksploatacji samolotu. Wyznaczono zapas odpornosci metody Ho, w funkcji
zmian parametru C,,, przy pelnych i niepelnych pomiarach stanu oraz dla réznych rodzajéw
mierzonych zmiennych: przemieszczen i predkosci. Nominalna warto$¢ parametru jest réwna
Cmu = 200 Nm/rad.

Na rys. 14 przedstawiono zalezno$é zapasu odpornosci metody Ho, od wartosci parametru

Cmu dla liczb mierzonych zmiennych stanu, n, = 1,...,6.
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Rys. 14. Wplyw zmian parametru ¢, na odpornosé €,,., w zaleznosci od liczby mierzonych zmiennych
stanu

W sasiedztwie wartosci nominalnej parametru zmiany odpornosci €,,4, sa umiarkowane,
zwlaszcza przy pelnych lub prawie pelnych pomiarach, dla n, > 3. Odporno$¢ 4, > 0,5
metody Hs, jest woéwczas bardzo wysoka, a wrazliwo$é odpornosci na zmiany parametru jest
mala, 0epqz/0cmy ~ 0,01. Oznacza to, ze sterownik K., wykorzystujacy tak dobre pomiary nie
bedzie zbyt wrazliwy na zmiane parametru w trakcie eksploatacji.

W przypadku, gdy pomiary sa niepelne, n, < 3, odporno$¢ jest duzo mniejsza,
Emazr =~ 0,2 + 0,3, a co gorsza, wrazliwo$¢ odpornosci na zmiany parametru jest duza,
0€maz | OCmu == 0,25. Przy takich niepelnych pomiarach istnieje wiec ryzyko, ze sterownik straci
skuteczno$é¢ ttumienia drgan, jezeli wartos¢ parametru bedzie male¢ w trakcie eksploatacji.
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Na rys. 15 przedstawiono zaleznos$¢ zapasu odpornosci €,,4, 0d rodzaju mierzonych zmien-
nych stanu: przemieszczen h(t), 6(t), B(t) i predkoéci h(t), 6(t), 3(t). Jest widoczne, ze pomiary
predkosci zapewniaja bardzo duza odpornosé, €., > 0,4. Pomiary przemieszczen zapewniaja
duza odpornoéé tylko dla wartosci parametru ¢,,,, wiekszej od nominalnej, zag maleje ona szybko
ze spadkiem wartoéci parametru ¢, ponizej wartosci nominalnej.
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Rys. 15. Wplyw zmian parametru c,,, na odpornosé €,,,, w zaleznosci od rodzaju mierzonych
zmiennych stanu: przemieszczen lub predkosci

Jest widoczne, ze zmiany wartosci wybranego parametru, wspélczynnika momentu sterowa-
nia lotka ¢, maja wplyw na odpornosé¢ metody H, zastosowanej do aktywnego ttumienia
drgan nieliniowych lotki z luzem. Wplyw ten nie jest bardzo znaczacy dla wartosci parametru
bliskich wartosci nominalnej, ale moze by¢ bardzo duzy przy wiekszych jego zmianach, zwlaszcza
gdy maleje on silnie oraz gdy liczba pomiaréw jest mata lub gdy mierzone sa przemieszczenia,
a nie predkosci.

Przedstawione wyniki pozwalaja stwierdzi¢, ze metoda H,, oprocz ttumienia drgan nielinio-
wych lotki, umozliwia takze prognozowanie skutecznoéci tego ttumienia przy zmieniajacych sie
wartosciach parametréow uktadu w trakcie eksploatacji samolotu.

8. Wnioski

Przeprowadzone symulacje drgan aeroelastycznych uktadu skrzydta z lotka z luzem lub histe-
reza w ukladzie sterowania pokazaty, ze drgania takie moga by¢ z duzym powodzeniem tltumione
metodami sterowania LQG i sterowania odpornego H.. Drgania lotki wywolane luzem moga
by¢ catkowicie wyttumione metoda H.., podczas gdy metoda LQG pozwala wyttumié je tylko
czesciowo, pojawia sie cykl graniczny o umiarkowanej amplitudzie. Drgania lotki z silng nielinio-
woscig histerezowa sg przez obie metody ttumione mniej skutecznie. Obserwuje sie wprawdzie
istotne zmniejszenie amplitudy cyklu granicznego takich drgan, ale nie nastepuje catkowite ich
wytlumienie. Z drugiej jednak strony obie metody zapobiegaja przeksztalceniu sie drgan nieli-
niowych o ograniczonej amplitudzie w rozbiezny flatter gietno-skretno-lotkowy, co mozna uznaé
za przejaw ich wysokiej przydatnoéci, gdyz dajac pilotowi bezcenny czas na wlasciwg reakcje,
sg one w stanie zapobiec katastrofie samolotu.

Skutecznos¢ ttumienia obu rodzajow drgan lotki zalezy w zasadniczy sposéb od mozliwosci
pomiaru wektora stanu, a takze od rodzaju pomiaréw: przemieszczen lub predkosci. Metoda
H, jest bardzo skuteczna w przypadku pelnych pomiaréw, jednakze jej skutecznosé maleje
wyraznie, gdy pomiary sa niepetne. Metoda LQG, mniej skuteczna przy pelnych pomiarach,
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radzi sobie lepiej niz metoda H,, gdy pomiary obejmuja pojedyncze sktadowe wektora stanu.
Pomiary predkoéci skutkuja wieksza efektywnoscig ttumienia drgan lotki przez obie metody niz
pomiary przemieszczen.

Pokazano takze, iz w ramach metody H,, mozna ujaé iloSciowo wplyw zmiany parametréw
modelu na jej odpornosé, co pozwala na prognozowanie skutecznosci aktywnego ttumienia drgan
przy zmieniajacych sie wartosciach parametréw uktadu w trakcie eksploatacji samolotu.
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Active suppression of nonlinear aeroelastic vibrations by robust control methods

In this work the analysis of active suppression of nonlinear aeroelastic vibrations of the wing and
aileron with freeplay and hysteresis in their control system by means of the robust control H,, method
and optimal LQG method are presented. Using the time-marching approach, it has been shown that
nonlinear limit cycle oscillation type vibrations of the aileron caused by freeplay and hysteresis can be
effectively damped by both H,, and LQG methods, although in the case of hysteresis nonlinearity they
are less efficient which is manifested in their inability to suppress vibrations entirely. Also, the impact
of incomplete measurements on the efficiency of vibration damping has been analyzed which shows that
the effectiveness of both H,, and LQG method in damping of nonlinear vibrations of the aileron depends
essentially on the number and types (displacements or velocities) of measured state variables. It has
been found that the H., method is able to damp the vibrations very efficiently if the measurements are
complete (all state variables are measured), but the LQG method is more effective if only some individual
state variables are measured.

It has been also shown that the method H., gives the possibility of evaluation of the influence of the
model parameter variations on its robustness that enables one to predict the changing of effectiveness of
the H-based active suppression system with changing of values of the parameters during the exploitation
of the airplane.
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Praca przedstawia podejscie do modelowania ruchu konstelacji statkéw kosmicznych wzgle-
dem obiektu poruszajacego sie po orbicie silnie eliptycznej. W referacie zaproponowano nieli-
niowy model matematyczny pozwalajacy na opis ruchu wzglednego satelitow okoloziemskich
zgrupowanych w konstelacje o wzglednie duzych odleglosciach pomiedzy satelitami a punk-
tem odniesienia, przy czym punkt ten porusza si¢ w ogélnym przypadku po orbicie silnie
eliptycznej. Dokladno$¢ modelu oceniono na podstawie eksperymentu numerycznego.

1. Wprowadzenie

Przedmiotem niniejszego referatu jest dostarczenie metody efektywnego modelowania ruchu
wzglednego satelitéw okotoziemskich zgrupowanych w konstelacje, przy czym punkt odniesienia,
wzgledem ktorego opisywany jest ruch satelitéw, porusza sie w ogdlnym przypadku po orbicie
silnie eliptycznej. Dodatkowym wymaganiem dla modelu jest zapewnienie dokladnego opisu row-
niez w przypadku, kiedy odlegtosci pomiedzy poszczegdlnymi statkami (satelitami) a obiektem
odniesienia sa wyjatkowo duze.

Zdecydowana wiekszo$¢ modeli opisujacych ruch wzgledny statkéw kosmicznych dotyczy
przypadku, w ktérym obiekt zawierajacy poczatek ukladu odniesienia porusza sie po orbi-
cie kotowej. Klasycznym i najczesciej wykorzystywanym tego typu modelem jest model Hilla-
Clohessy’ego-Wiltshirea [4], [1]. Jednoczesnie zdecydowana wiekszo$¢é modeli ruchu wzglednego
znajduje zastosowanie dla przypadkéw, kiedy odleglosci pomiedzy satelitami nie przekraczaja
1000 m. Dotyczy to réwniez modeli, ktore pozwalaja na opis ruchu wzgledem obiektu porusza-
jacego sie po orbicie eliptycznej. Klasycznym przyktadem jest tutaj model T'schaunera-Hempela
[7].

Zaproponowany model zaklada nieliniowa oraz niestacjonarng postac¢ opisywanego uktadu.
Jak wykazano w pozycji literaturowej [3], pelna nieliniowa posta¢ modelu ruchu wzglednego
umozliwia na tyle doktadny opis, ze pozwala na sterowanie predykcyjne z wykorzystaniem tegoz
modelu zakonczone manewrem spotkania dwoéch satelitow przy ich poczatkowej odlegtosci ponad
36 000 km. Jeszcze niepublikowane badania wskazuja, ze taki manewr moégtby by¢ zakonczony
sukcesem przy poczatkowej odleglosci 68 000 km.

Przedstawiony model jest konkatenacja modeli ruchu kazdego pojedynczego satelity w kon-
stelacji wzgledem obranego punktu odniesienia. Model jest wyrazony za pomocg reprezentacji
w przestrzeni stanu.
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Referat przedstawia wyniki symulacji procesu reorganizacji konstelacji satelitow, gdzie ich
ruch wzgledny zamodelowany zostal za pomoca proponowanego modelu, a odlegloéci pomiedzy
satelitami przekraczaja zakres stosowalnosci klasycznych modeli ruchu wzglednego.

Przedstawiony model matematyczny umozliwia, po naltozeniu odpowiednich ograniczen,
quasi-optymalna rekonfiguracje konstelacji satelitow za pomoca regulatora predykcyjnego. Po-
sta¢ modelu w algorytmie predykcyjnym umozliwia nalozenie ograniczen na stan procesu, ktére
skutkuja bezpieczng i bezkolizyjna strategia rekonfiguracji.

2. Model

W niniejszym rozdziale zaprezentowano wybrany uklad odniesienia, sformutowano réwnania
ruchu pojedynczego satelity wybranego z konstelacji wzgledem obiektu odniesienia, a nastepnie
zaprezentowano model opisujacy ruch catej konstelacji wzgledem obiektu odniesienia.

2.1. Uklad odniesienia

Ruch pojedynczego satelity opisywany jest w kartezjanskim uktadzie odniesienia, przestawio-
nym na rys. 1. Uktad ten zwiazany jest z obiektem odniesienia, ktérym moze by¢ albo wybrany
satelita, albo rowniez dowolnie wybrany punkt, niebedacy obiektem fizycznym, umownie poru-
szajacy sie po orbicie.

Rys. 1. Kartezjanki uktad odniesienia zwiazany z obiektem docelowym

Uklad zwany jest czasami uktadem Hilla. Najczesciej jednak nazywany jest uktadem LVLH
(ang. local-vertical, local-horizontal).

Orientacja tego ukladu jest ustalona poprzez trojke wersoréw {0,,0¢,0y,}, gdzie wersor O,
ma identyczny kierunek jak wektor wodzacy za obiektem odniesienia r, majacy swoj poczatek
w $rodku Ziemi, 05 jest réwnolegly do wektora momentu pedu, natomiast 64 dopelnia prawo-
skretnego ukladu wspélrzednych.

Polozenie j-tego satelity w konstelacji wzgledem punktu odniesienia moze byé wyrazone za
pomoca wektora p;:

p; = .%'j,l(A)r + .1‘j7269 + .1‘j73(A)h (2.1)
gdzie x;1 to odleglos¢ j-tego satelity w kierunku wskazywanym przez wersor O, x;2 oznacza

odleglos¢ j-tego satelity w kierunku wskazywanym przez wersor Oy, natomiast x;3 oznacza
odleglosé j-tego satelity w kierunku wersora 0y,.
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2.2. Model anomalii prawdziwej

Jednag z cech charakterystycznych dla wigkszosci modeli ruchu wzglednego, stosowanych
w przypadku obiektu odniesienia poruszajacego sie po orbicie eliptycznej, jest zaleznos¢ ru-
chu od parametru zwanego anomalia prawdziwa f [2], [5]. Pojecie anomalii prawdziwej odnosi
sie w tym kontekscie do obiektu odniesienia.

Ze wzgledu na fakt, ze opracowywany model ma mie¢ zastosowanie w algorytmie sterowa-
nia, czes¢ wysitkéw skierowano w kierunku znalezienia zaleznosci pomiedzy tym parametrem
a czasem t. W tym celu wykorzystano pojecie anomalii Sredniej M:

M = My + n(t - t()) (2.2)

gdzie My jest pewna poczatkowa wartoscia anomalii éredniej w momencie tg, natomiast n jest
$rednim ruchem katowym:

n— % (2.3)
przy czym a oznacza potos wielkg orbity, natomiast p jest tzw. standardowym parametrem
grawitacyjnym g ~ 398,6 - 10'2 m3 /s2.

Wykorzystujac rownanie Keplera, dzigki znajomosci anomalii Sredniej M jesteSmy w stanie
obliczy¢ anomalie mimosrodowa E:

M =F —esinFE (2.4)

gdzie e jest mimosrodem orbity. Rozwiazanie réwnania (2.4) mozna otrzymaé¢ z pomoca prostej
procedury numerycznej, takiej jak metoda Newtona.

W konicu, dysponujac anomaliag mimosrodowa F, jesteSmy w stanie obliczy¢ anomalie praw-
dziwa f:

f l1+e FE
tg = = tg — 2.5
&3 T 8 (2.5)
Istotnym parametrem modelu jest rowniez pierwsza pochodna anomalii prawdziwej, bedaca
miara predkosci katowej obiektu odniesienia:

= % (2.6)

gdzie r to modut wektora taczacego $rodek Ziemi i obiekt docelowy, natomiast p jest parametrem
okre$lanym jako semilatus rectum:

p=a(l—e?) (2.7)

2.3. Roéwnania ruchu wzglednego pojedynczego satelity

Ruch satelity w uktadzie odniesienia przedstawionym w rozdziale 2.1 mozna opisa¢ za pomoca
uktadu réwnan (2.8). W tym miejscu warto zanotowaé, ze wszystkie parametry tego nielinio-
wego modelu, z wyjatkiem standardowego parametru grawitacyjnego p, sa zmienne w czasie.
Przedstawiony model jest zatem niestacjonarny. Wyprowadzenie tych réwnan ruchu wzglednego
mozna odnalezé w pozycjach [5], [6] oraz [3], a przedstawia sie on nastepujaco:

. i/ r : Iz 7 Uj.1
i —2f (50 - 56]32;) —wjaft g =gt + mLJ
J
Tjo + Qf(.%'j,l — 1‘j71;> — xj’gfz = —%x]‘,g + ﬁ (2.8)
b J

. I Uj,3
Fjg=——3Tjz+ =
7 ;

i J
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przy czym iji oraz Z;1 to odpowiednio predkosc¢ i przyspieszenie j-tego satelity w kierunku
wskazywanym przez wersor O, (rys. 1), ;2 oraz &2 to odpowiednio predkosé i przyspieszenie
J-tego satelity w kierunku wskazywanym przez wersor 0g, natomiast ;3 to przyspieszenie j-tego
satelity w kierunku wskazywanym przez wersor 0y. Pierwsza pochodna anomalii prawdziwej f ,
bedaca predkoscia katowa ruchu satelity odniesienia wokél Ziemi, obliczana jest z wykorzysta-
niem zaleznosci (2.6).

Modul wektora r wodzacego za obiektem odniesienia i majacego swoj poczatek w srodku
Ziemi, obliczany jest za pomoca nastepujacej zaleznosci:

p

= 2.9
" 1+ ecos f (2.9)

Anomalia prawdziwa jest obliczana za pomoca wzoru (2.5) oraz procedury wskazanej w roz-
dziale 2.2. Natomiast w celu obliczenia predkosci obiektu odniesienia w kierunku wskazywanym
przez wektor r poshuzono sie nastepujaca zaleznoscia [2]:
e
7= 2 sin (2.10)
h
gdzie h = /up to modul wektora momentu pedu.
Modutl wektora wodzacego za j-tym satelitg, majacego swoj poczatek w srodku Ziemi, mozna
obliczy¢ korzystajac z:

r; = \/(r +xj1)? + xiz + x?ﬁ (2.11)

W uktadzie réwnan (2.8) wielko$¢ u; 1 oznacza sile dziatajaca na j-tego satelite w kierunku
wskazywanym przez wersor 0,. Sita ta pochodzi gléwnie od pednikéw tegoz satelity, jednak skta-
daja sie¢ na nig réwniez zaklocenia i btedy pomiaru. u; 2 oznacza site dzialajaca na j-tego satelite
w kierunku wskazywanym przez wersor 0g, natomiast u;3 oznacza sile dzialajaca w kierunku
wskazywanym przez wersor Oy,.

Parametr m; oznacza mas¢ j-tego satelity. Masa ta, w przypadku napedu dzialajacego na
zasadzie odrzutu gazu, zmienia sie w trakcie korzystania z pednikéw satelity. Model masy satelity
wykorzystujacego taki naped przedstawiono w pracy [3].

2.4. Reprezentacja modelu ruchu wzglednego pojedynczego satelity w przestrzeni stanu

Zalézmy, ze polozenia x;1, xj2, ;3 oraz predkosci x4, x5, T;6 wzgledne j-tego satelity
moga zosta¢ wyrazone za pomoca nastepujacego wektora stanu:

T
Xj = |Tj1 Tj2 Tj3 Tja Tjs %;6} (2.12)

oraz, korzystajac z réwnan (2.8), mozna zapisaé, ze:

Tjn =54 Tjo = xj5 Tj3=Tje
. ; ;T o, B 1 Uj1
2 9

Tja = 2fwj5 — 2fwjo= twjaft + 5 — 5y = gwia+

T T ’I“j Tj m]
_ . . Y wis (2.13)
Ejs=—2fwja+2frji—+xj2f" — Fxj0+ ==

T TS
J J

. 1% uj,3
Ti6 =~ 3Tis =

J J
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Wtedy model ruchu pojedynczego, j-tego satelity wzgledem obiektu odniesienia mozna wyrazié¢
za pomoca nastepujacej reprezentacji w przestrzeni stanu:

T 0 0 0 1 0 0] 0 0 0] 0]

0 0 0 0 1 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1 0 0 0 0

_ |42 2 '
xj=|f —% —2f 0 0 . 2f 0 x;+ miy 0 0|WT M(%z_,%)
2L f=% 0 —=2f 0 0 0 & 0 0
J \

0 0 —% 0 0 0 [0 0 o) 0
I i - - -

e B; V;

(2.14)
gdzie A; jest macierzg stanu, B; jest macierzg wejscia, natomiast V; jest macierzg zawierajaca
elementy nieliniowe. Wektor sterujacy j-tego satelity wyraza sie¢ poprzez:

T
u; = [uj,l Uj2 U3 (2.15)
2.5. Reprezentacja modelu ruchu wzglednego konstelacji w przestrzeni stanu

Zalbézmy, ze konstelacja sktada sie z N + 1 satelitéw, spoérdd ktérych jeden jest obiektem
odniesienia. Wtedy ruch wszystkich N satelitéw, niebedacych obiektami odniesienia, wzgledem
tegoz obiektu mozna przedstawi¢ za pomoca nastepujacego wektora stanu:

T
X, = |X;] Xo --- XN} (2.16)
gdzie x1, %2, ...,xy sa wektorami x;, j = 1,2,..., N zdefiniowanymi réwnaniem (2.12).

Korzystajac z wektora stanu x., ruch wzgledny w konstelacji satelitow mozna opisaé¢ za
pomoca nastepujacej reprezentacji w przestrzeni stanu:

A1 Ogs 066 Opp| |x1 Bi| |uw VvV,

) O66 Az Ogp Ogp| | X2 By | [up Vs

%, = . R S+ (2.17)
O Os6 - Ogsg : : :

066 066 Ose ANn| [Xn By| |un Vi
—— N e —

A Xe B. Uc Ve

A jest macierza stanu, B, jest macierza wejscia, natomiast V. jest macierza zawierajaca ele-
menty nieliniowe.

Wektor sterujacy u. jest konkatenacja wektoréw sterujacych u; kazdego satelity niebedacego
obiektem odniesienia. Wektory u; j =1,2,..., N sa zdefiniowane réwnaniem (2.15).

3. Symulacja procesu reorganizacji roju satelitow

W celu weryfikacji modelu przeprowadzono symulacje procesu reorganizacji przestrzennej
konstelacji satelitow. Aby wyznaczy¢ sterowanie skutkujace przemieszczeniem sie satelitow
wzgledem obiektu odniesienia, wykorzystano grupe trzech regulatorow predykcyjnych, opartych
o algorytm opracowany w [3]. Regulatory te wykorzystywaly dyskretna posta¢ modelu danego
réwnaniem (2.17) jako model wewnetrzny. Ruch satelitéw niebedacych obiektem odniesienia jest
modelowany w dziedzinie czasu ciaglego réwnaniami (2.8).
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e

Obiekt odmesiema

Rys. 2. Konstelacja w chwili ¢; (a) oraz w chwili ¢ (b)

Rysunek 2a przedstawia konstelacje w chwili ¢;, wytaniajaca sie zza horyzontu Ziemi tuz
przed rozpoczeciem relokacji. Rysunek 2b przedstawia konstelacje w chwili o > ¢1, po prze-
mieszczeniu sie¢ N = 3 satelitéw wzgledem obiektu odniesienia.

Ze wzgledu na fakt, ze regulatory predykcyjne dzialaly w oparciu o przedstawiony model,
oraz udato im sie osiggnaé cel sterowania, istnieja podstawy aby twierdzi¢, ze przedstawiony
model oddaje w prawidlowy sposéb nature ruchu wzglednego wewnatrz konstelacji.

4. Podsumowanie i wnioski

Symulacja procesu reorganizacji roju satelitéw wskazuje na wystarczajaca doktadnosé mo-
delu oraz ze model odzwierciedla w prawidlowy sposéb nature ruchu wzglednego wewnatrz
konstelacji.

W wyniku badan stwierdzono, ze zaproponowany model umozliwia doktadny opis ruchu
wzglednego pomiedzy satelita a obiektem poruszajacym sie po orbicie silnie eliptycznej, réwniez
w przypadku, gdy odleglosci pomiedzy tymi obiektami sa bardzo duze, np. wynosza dziesiat-
ki tysiecy kilometréw [3]. Ograniczenia stosowalnosci w przypadku bardzo duzych odleglosci
wzglednych moga wynika¢ z mozliwoséci urzadzen mierzacych odleglosci i predkosci wzgledne
oraz obserwatordéw stanu.

Model umozliwia jego zastosowanie w sterowaniu predykcyjnym z twardymi ograniczenia-
mi na stan w celu bezkolizyjnej reorganizacji roju satelitow. Jednak w przypadku zastosowania
modelu w regulatorze predykcyjnym, doktadnosé modelu okupiona jest stosunkowo duzym na-
ktadem obliczeniowym podczas poszukiwania sygnatu sterujacego reorganizacja.

Bibliografia

1. W. H. Crouessy W.H., WILTSHIRE P.S.; 1960, Terminal guidance system for satellite rendezvo-
us, Journal of Aerospace Sciences, 27, 653-658

2. Curtis H., 2005, Orbital Mechanics for Engineering Students, Elsevier Aerospace Engineering
Series, Butterworth-Heinemann

3. FELISIAK P.A ., 2016, Control of spacecraft for rendezvous maneuver in an elliptical orbit, Rozprawa
doktorska, Politechnika Wroctawska

4. HiL G.W., 1878, Researches in the lunar theory, American Journal of Mathematics, 1, 5-26

5. SCcHAUB H., JUNKINS J.L., 2003, Analytical Mechanics of Space Systems, AIAA Education Series,
Reston, Virginia, US



Modelowanie ruchu wzglednego dla reorganizacji przestrzennej konstelacji satelitow

87

6. SHERRILL R.E., 2013, Dynamics and control of satellite relative motion in elliptic orbits using
Lyapunov-Floquet theory, PhD Thesis, Auburn University, Auburn, Alabama, US

7. TSCHAUNER J., HEMPEL P., 1965, Rendezvous zu einem in elliptischer Bahn umlaufenden Ziel,
Astronautica Acta, 11, 2, 104-109

Modelling of relative motion for spatial reorganisation of satellite constellation

This paper presents an approach to the modelling of spacecraft constellation motion relative to an
object moving in a highly elliptical orbit. A nonlinear mathematical model has been proposed in the
paper. The model enables description of relative motion of earth satellites grouped in a constellation with
relatively large distances between the satellites and a reference point. In a general case, it is assumed that
the reference point is moving in a highly elliptical orbit. The accuracy of the model has been veryfied
using a numerical experiment.
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Nawigacja stanowi jedno z najwazniejszych zagadnien zwiazanych z autonomicznym serwi-
sowaniem satelitow na orbicie. W artykule oméwiono system nawigacji wizyjnej na potrzeby
serwisowania satelitéw. Zaprezentowano algorytmy stuzace obliczaniu pozycji i orientacji
obiektu na podstawie zdje¢ z pojedynczej kamery. Omoéwiono eksperymenty oraz symulacje
przeprowadzane w trakcie opracowywania sytemu.

1. Wstep

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki badan prowadzonych nad systemem nawigacji
wizyjnej na potrzeby serwisowania satelitéw na orbicie geostacjonarnej. Prace zostaly wykonane
w ramach projektu Satserwis na Politechnice Warszawskiej. Korzystanie z informacji wizualnej
dla nawigacji staje sie w ostatnim czasie coraz bardziej popularne. Wséréd przyczyn zainteresowa-
nia tym podejéciem jest podobienstwo do sposobu nawigacji organizméw zywych i analogiczno$é
dziatania do zdolnosci oka. Przyktadowo, ludzie nie tylko poruszaja sie wspomagani swoimi ocza-
mi, wykonuja réwniez rozpoznawanie obiektéw, ich chwytanie i manipulacje. Takie umiejetnosci
sa istotne dla zadan nawigacji, ale trudne do osiagniecia przy wykorzystaniu innego typu czuj-
nikéw niz wizyjne [1]. System shuzy okresleniu wzajemnego polozenia i orientacji przestrzennej
dwoch satelitéw. Zatozono, ze umieszczony bedzie na satelicie aktywnym, zwanym serwisujacym.
Przyjeto, iz satelita serwisowany nie wspélpracuje w zaden sposéb podczas operacji dokowania.
System moze znalezé zastosowanie od momentu, gdy satelita jest widoczny na zdjeciu uzyska-
nym kamery jako punkt w oddali do chwili dokowania z satelita serwisujacym. Z powodu matej
iloéci energii dostepnej na poktadzie satelity serwisujacego zatozono, ze system wykorzystywat
bedzie jedng kamere. Metoda przetwarzania obrazu bazuje na znanych informacjach o obiek-
cie. Estymacja pozycji to okreslenie wzglednego polozenia i orientacji przestrzennej obiektu 3D
(rys. 1) w odniesieniu do uktadu wspélrzednych kamery.

Przez poze rozumie sie transformacje potrzebna do odwzorowania modelu obiektu w jego
wlasnym uktadzie wspélrzednych do danych uzyskanych z kamery [3]. Problem okreslania pozy-
¢ji sformutowano jako zagadnienie poszukiwania relacji miedzy zbiorem punktéw tréjwymiarowej
przestrzeni opisujacych wzorzec obiektu i zbiorem punktéw na plaszczyznie [2]. Problem PnP
znajduje wiele aplikacji w fotogrametrii i przyciaga uwage od jego formalnego wprowadzenia
w 1981 [4]. W przesztosci problem PnP byt znany w dwdch réznych definicjach: opartej na od-
leglosci i opartej na transformacjach. Inna definicja zazwyczaj oznacza inny zbiér rozwiagzan.
Definicje oparta na odleglosci wprowadzono po raz pierwszy formalnie w 1981 [5]. Definicja
oparta na transformacjach byla wprowadzona przez Horauda i Leboulleuxa w 1989 roku [1].
W zaleznosci od liczby korespondencji problem PnP mozna sformutowaé liniowo lub nielinio-
wo. Gdy liczba punktow n odpowiadajacych sobie jest wicksza lub réwna 6, problem PnP moze
by¢ formutowany jako liniowy i rozwigzany metoda najmniejszych kwadratéw, a rozwigzanie jest
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Rys. 1. Problem estymacji pozycji i orientacji przestrzennej satelitow

w wiekszosci przypadkéw unikalne. Jednak, gdy liczba punktéw odpowiadajacych sobie wzajem-
nie jest mniejsza niz 6, rozwiazanie zadania PnP jest nieliniowe i zwykle sa mozliwe wielokrotne
rozwiazania [6]. Pomimo intensywnych badan problemu PnP w ciagu ostatnich kilku dekad zna-
lezienie wszystkich wydajnie i stabilnie numerycznie rozwiazan PnP wciaz pozostaje problemem
otwartym. Istnieja prace, w ktérych zaproponowano sposob znalezienia wszystkich rozwiazan
problemu PnP, gdy jedno z rozwiazan jest podane a priori. Wcezedniejsze badania problemu
PnP koncentruja si¢ gtéwnie na przypadkach n < 6. Istnieja dwie kategorie metod rozwiazywa-
nia problemu PnP w przypadku n < 6: metod zamknietych i iteracyjnych metod optymalizacji
[7]. Rozwiazania zamkniete czesto polegaja na konwersji zagadnienia PnP na réwnoznaczny pro-
blem rozwigzania réwnan wielomianowych. Minimalna liczba korespondencji, ktéra pozwala na
uzyskanie jednoznacznego rozwiazania wynosi 3. Dla co najmniej szeSciu korespondencji zagad-
nienie przechodzi w problem Direct Linear Transformation [8]. Pierwsze podejscia do §ledzenia
obiektéw przy wykorzystaniu systeméw wizyjnych oparte bylty na uzyciu konturu éledzonego
obiektu. Przeglad istniejacych technik obliczania pozy mozna réwniez znalezé w [3] i [9].
Wspélczesnie istnieja dwa podejscia rozwiazania problemu wzajemnego potozenia obiektow
w przestrzeni na podstawie zdjeé¢ [1]. Pierwsze to metody traktujace obraz calo$ciowo jako ma-
cierz pikseli. Metody te sa trudne do zastosowania w warunkach kosmicznych ze wzgledu na
specyficzny rodzaj tla. Alternatywa dla tych metod sg metody lokalne, wykrywajace i opisu-
jace za pomocg wektora cech jedynie wybrane punkty obrazu pochodzace z jego dekompozycji
w przestrzeni skal. Opracowany system wykorzystuje cechy lokalne obiektu. Elementy obiektu,
ktore moga postuzy¢ jako cechy lokalne, to na przyktad punkty, linie, okregi, itp. Zdecydowano,
ze najefektywniejsze w przypadku warunkow kosmicznych jest wykorzystanie punktéow. Najbar-
dziej znanym przedstawicielem tej klasy metod jest algorytm SIFT (ang. Scale Invariant Feature
Transform), ktéry zachowuje niezmienniczo$¢ opisu wykrytych punktéw wzgledem operacji ob-
rotu, skalowania i przesuniecia obiektu na obrazie [10]. Dzigki powyzszym wlasnosciom metoda
ta znajduje zastosowanie w rozpoznawaniu obrazéw. Ogdlng idee algorytmu SIFT mozna za-
wrze¢ w kilku krokach. Pierwszym z nich jest wykrycie ekstreméw w obrazach, realizowane za
pomoca przetwarzania opartego na Laplasjanie i filtracji Gaussa o réznych skalach. Wykorzy-
stywane sa jedynie wyselekcjonowane ekstrema, charakteryzujace sie wymaganym kontrastem.
Kazdemu z tak wykrytych punktéw kluczowych (ang. keypoints) przypisywana jest orientacja
wyrazona kierunkiem dominujacego gradientu, wzgledem ktorego w kolejnym kroku formutuje sie
ilosciowy opis otoczenia danego punktu. Dzieki powyzszej metodyce przetwarzania, kazdy obraz
jest reprezentowany przez zbiér deskryptoréw odpowiadajacych jego lokalnym cechom. Zrédla
literaturowe dotyczace zastosowan algorytmu SIFT skupiaja sie na problematyce przetwarzania
obrazow przy dobry o$wietleniu, dla ktérego zostal on opracowany. W praktyce funkcjonowania
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rzeczywistego systemu identyfikacji tozsamosci dystynktywnosé algorytmu SIFT moze zostaé
jednak dramatycznie ograniczona. Powodem sa mozliwe zmiany warunkéw akwizycji obrazu,
takich jak ustawianie obiektu wzgledem kamery, kierunek, rodzaj oraz intensywnos$é¢ padajacego
Swiatta. Najbardziej pozadana wtasnoscia algorytmu SIFT, warunkujaca skutecznosé rozpozna-
wania obiektéw na obrazach, jest powtarzalnosé¢ detekcji i opisu punktéw kluczowych. Mozna
ja okresli¢ jako zdolno$¢ do wykrywania i kojarzenia tych samych punktow obiektu na réz-
nych jego obrazach. Zdolno$¢ powyzsza mozna oceni¢ metoda polegajaca na wyznaczeniu liczby
tych punktéw kluczowych pomiedzy obrazem odniesienia a obrazem testowym, ktore ze wzgle-
du na mala odleglos¢ pomiedzy opisujacymi je deskryptorami mozna uwazaé za dopasowane.
Celem uzyskania mozliwoéci dokonywania poréwnan, zasadne jest postugiwanie sie procentem
punktow poprawnie wykrytych i skojarzonych jednoczesnie na dwu obrazach. Im wyzsza war-
tos¢ takiego wskaznika, tym wiecej punktéw moze by¢ potencjalnie dopasowanych w zadanych
warunkach. W podejsciu tym liczbe mozliwych przypadkéw uzyskiwania malych odlegtosci po-
miedzy deskryptorami punktéw wystepujacych w réznych lokalizacjach badanego obiektu, czyli
liczbe btednych dopasowan, mozna zmniejszy¢ na drodze odrzucenia tych przypadkéw, ktorych
wspOlrzedne znaczaco sie réznia [1].

Warto przy tej okazji rowniez oméwi¢ metody oddzielenia obiektu od tta, co poprawia efek-
tywnosé dzialania calego systemu [11]. Najprostszym podejsciem do tego zagadnienia jest pro-
gowanie, to znaczy dokonanie detekcji pikseli obrazu, ktore réznia sie znaczaco po wzgledem
jasnoéci od pozostatych. Operacja realizowana jest na zasadzie poréwnywania kazdego pikse-
la obrazu z zadanym progiem i przypisaniem mu odpowiedniej wartosci. To podejscie nie jest
odporne na wplyw szuméw i zaklécen, zmiennych warunkéw oswietleniowych, powodujacych
zmiany jasnosci niewielkich elementéw na obrazie. Metoda taka jest szybka, jednak ma powazne
ograniczenia zwigzane z wymaganiem stalych warunkéw oswietleniowych, a takze z wydajnoscia
kamery. Uzycie wielu technik progowania wymaga znajomosci referencyjnego obrazu tla [12].
Mozliwe jest réwniez adaptacyjne przelaczanie pomiedzy algorytmami estymacji tta w zalez-
nosci od wykrytych lokalnych zmian w obrazie powodowanych przez poruszajace sie obiekty,
a takze pominiecie klatek lub ich fragmentow znaczaco rézniacych sie z tego powodu od pozo-
stalych. Inna liniowa metoda estymacji tta jest uérednianie okreslonej liczby klatek sekwencji
wideo, jednak jest to metoda powolna o duzym zapotrzebowaniu na pamieé, dlatego tez zazwy-
czaj jest stosowana w zmodyfikowanej wersji jako $rednia ruchoma obejmujaca okreslona liczbe
poprzednich klatek. W niektérych zastosowaniach wykorzystywana jest takze érednia wazona,
w ktorej minimalizowany jest wplyw wczesniejszych klatek na rzecz ostatnio zarejestrowanych.
Dodatkowa stosowana modyfikacja liniowych metod estymacji tta jest oznaczanie pikseli skla-
syfikowanych jako reprezentujace obiekty ruchome w celu eliminacji ich wplywu na wyznaczo-
ne wartosci Srednie jasnosci pikseli reprezentujacych tto. Jedna z istotniejszych niedogodnodci
liniowych algorytmoéw estymacji tta jest konieczno$é doboru wtadciwego progu, zazwyczaj bazu-
jacego na wartosci jasnosci, co jest niewlasciwym rozwiazaniem w wypadku zlozonego obrazu
tta. W takiej sytuacji moze by¢ zastosowane rozwiazanie oparte na uérednianiu gaussowskim,
jednak nie jest ono réwniez pozbawione wad zwiazanych z inicjalizacja oraz aktualizacja danych,
a takze koniecznoscig podziatu modeli na reprezentujacych tto oraz pierwszy plan. Ze wzgledu
na wplyw szumu oraz zaklécen powodowanych przez tto najlepsze wyniki zapewnia stosowanie
technik nieliniowych z pomijaniem sasiednich klatek sekwencji wideo [6].

Automatyczne rozpoznawanie obrazéw wymaga stworzenia opisu numerycznego tych obra-
zOw w postaci odpowiednio zdefiniowanych deskryptoréw, najlepiej charakteryzujacych te obra-
zy. Wsréd istniejacych odmian deskryptoréw warto wymieni¢ deskryptory teksturalne — opisu-
jace tekstury, a wiec rozklady statystyczne odcieni szarosci lub koloréw, bez dogltebnej analizy
szczegdlow obiektu. Do najwazniejszych mozna zaliczy¢ algorytm GLCM Haralicka [11], algo-
rytm Gabora, Markowa, algorytm geometryczny Chena, jak rowniez algorytm wykorzystujacy
opis fourierowski [13]. Deskryptory geometryczne okreslajace ksztalt i powierzchnie obiektéw
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naleza do najczesciej uzywanych. Sa zwykle generowane przy uzyciu masek binarnych obiektu.
Nalezy zaznaczy¢, ze najwiekszy wplyw na jako$é¢ deskryptoréw geometrycznych ma poprawnos$é
przeprowadzonej segmentacji obrazu. Spoérod tego typu deskryptoréw obiektéw graficznych do
najczesciej wykorzystywanych naleza: pole powierzchni mierzone w pikselach, dtugosé¢ najdtuz-
szej 1 najkrétszej osi obiektu, ekscentrycznosé, powierzchnia wielokata wypuklego opisanego na
obiekcie, promien kola o takiej samej powierzchni co obiekt, stosunek powierzchni obiektu do
powierzchni najmniejszego prostokata opisanego na nim, obwdéd, $rednia odleglo$é¢ pikselowa od
centralnego piksela obiektu, zwarto$¢ mierzona jako stosunek kwadratu obwodu obiektu do jego
powierzchni, symetria osiowa, symetria pél wzgledem najdtuzszej osi czy liczba wklestosci obiek-
tu. Tak wygenerowane opisy charakteryzuja obraz pod wzgledem zdolnosci rozrézniania réznych
obiektéw [14].

W literaturze zaklada sie wiedze o punktach charakterystycznych obiektu [15]. Wiedza o zna-
nych punktach orientacyjnych utatwia zadanie, ale takie zalozenie w przypadku opisanym wyzej
jest niepraktyczne, poniewaz wiele istniejacych statkéw kosmicznych nie posiada na swojej po-
wierzchni znacznikéw przewidzianych do celow nawigacji. Wobec tego zdecydowano, ze system
musi opieraé¢ sie na wykorzystaniu cech naturalnych obiektu. W ramach pracy zbadane zostaty
najwazniejsze i najbardziej efektywne metody obliczania pozycji i orientacji przestrzennej obiek-
tu oraz mozliwos¢ ich taczenia. Analizie poddane zostaly istotne cechy algorytméw. Po pierwsze,
brano pod uwage, czy dany algorytm wymaga recznej inicjalizacji, czy tez jest w stanie sam roz-
poczaé $ledzenie na podstawie sekwencji obrazow. Badano, jakie czynniki maja wplyw na moz-
liwo$¢ algorytmu do rozpoczecia $ledzenia. W trakcie dziatania algorytméw obserwowana byta
ich zdolno$¢ do nadazania za obiektem. Liczyta sie przy tym dokladnos¢ w podawaniu pozy-
cji. Testowana byla rowniez szybko$é algorytméw wyrazana w przetwarzanych klatkach w ciagu
sekundy, a takze zdolnos¢ do pracy z urzadzeniami dostarczajacymi obraz z réznymi predko-
Sciami. Metody $ledzenia brane pod uwage musialy dawaé nadzieje na opracowanie systemu
dziatajacego w czasie rzeczywistym, z pojedynczego zrédta obrazu o niewielkiej rozdzielczosci
i w obecnosci szuméw, co odpowiada warunkom pracy w kosmosie. Sledzenie to powinno odby-
wac sie wystarczajaco dokladnie bez wyraznego opéznienia. Wsrod celéw i zatozen dotyczacych
systemu wizyjnego nalezy wymienié, ze system wizyjny ma by¢ odporny na zaszumiony obraz,
na zastoniecie obiektu oraz chwilowy brak informacji nawigacyjnej. Stworzony system wizyjny
umozliwia badanie zaproponowanych metod na sekwencjach nagranych przy uzyciu kamer, jak
tez wygenerowanych przy pomocy oprogramowania symulacyjnego. Obiekt, ktérego pozycje na-
lezy obliczy¢ powinien by¢ nieprzezroczysty i niezlewajacy sie z ttem. Waznym zalozeniem jest
fakt, iz badany obiekt nie jest idealnie jednolity pod wzgledem tekstury — brak teksturowania lub
przezroczystosé obiektu moze prowadzi¢ do btednego wykrycia ruchu na przyktad na konturach,
w miejscu pojawiania sie i znikania obiektu na obrazie. Przeprowadzono badania skutecznosci
dziatania wybranej metody identyfikacji uktadu kamery ze wzgledu na liczbe cech lokalnych
obiektu oraz umiejscowienie kamery. Analizowano rézne formy niedoskonatosci obrazu: niepew-
no$¢ informacji wynikajaca z niedoskonatosci procesu akwizycji obrazu, ztozonosé obliczeniows,
doktadnosé, niezawodnosé, odporno$é na dane.

2. Przeglad literatury dotyczacej metod nawigacji wizyjnej

W tej sekcji przedstawiono opis wybranych prac dotyczacych zagadnienia estymacji pozy
2D-3D. Istnieje wiele metod estymacji potozenia i orientacji przestrzennej obiektu na podstawie
informacji uzyskanych z kamery. Metody te mozna podzieli¢ na trzy kategorie: 2D-2D, 3D-3D
i 2D-3D [7]. W pierwszym i drugim przypadku, oba rodzaje danych — wzorca i zdjecia — sa
dwuwymiarowe lub tréjwymiarowe rownoczeénie. Trzecia kategoria sklada sie z tych scenariu-
szy, gdzie dane otrzymane z pomiaréw sa dwuwymiarowe (2D), a dane wzorca tréjwymiarowe
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(3D) [8]. Zagadnienie okreslenia pozycji kamery wzgledem obiektu zwane Perspective-n-Point
lub PnP problem, przyciaga od dawna wiele uwagi w literaturze [4]. Celem rozwiazania pro-
blemu Perspective-n-Point, jest okreslenie wzglednego potozenia kamery i obiektu z n znanych
korespondencji pomiedzy przestrzenia punktéw kontrolnych wzorca oraz punktow obrazu. Za-
gadnienie to matematycznie sprowadza si¢ do réwnania:

u a, s ug 0

vl =10 a, vy 0

1 0 0 1 0
cosOcos¥ sin@sin® cos¥ — cosPsin¥ cos@PsinOcos¥ +sindsin¥  x
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gdzie a,, i o, 83 wspdélezynnikami skalowania w kierunkach u i v uktadu wspétrzednych matrycy
(rys. 1). Zaleza one od ogniskowej kamery f poprzez réwnania o, = k,f oraz a, = k,f, gdzie
ky 1k, sa liczba pikseli na jednostke dlugosci [8]. Niewiadomymi sa @, O, ¥, t, ty, t..

Opisane w niniejszym artykule podejécie jest kombinacja istniejacych technik i moze byé
podzielone na dwa gléwne etapy: przetwarzanie obrazu i iteracyjne szacowanie pozy obiektu.
Pierwszy etap polega na wykryciu obiektu i przygotowaniu obrazu do odpornego wykrycia cech
charakterystycznych. Algorytm operuje na obrazie z kamery cyfrowej opisanym przez dwuwy-
miarowa macierz punktéw. Obecna wersja algorytmu uzywa do obliczen luminancji obrazu,
ignorujac informacje o kolorach. Wykrywane obiektow ruchomych dokonuje si¢ poprzez poréw-
nywanie kazdej klatki z przechowywanym ttem. Tto pozyskiwane jest automatycznie w trakcie
przetwarzania obrazéw i aktualizowane. Na podstawie poréwnania kazdej klatki z ttem obraz
dzielony jest na tto oraz pierwszy plan.

Schemat przetwarzania obrazu w omawianym systemie polega na:

e detekcji punktéw charakterystycznych obiektu oraz opisie tychze punktow,

e wykryciu widocznych punktéow niezaleznie na obrazie i wzorcu obiektu,
e znalezieniu dla kazdego punktu odpowiadajacego mu punktu we wzorcu obiektu,

e obliczeniu pozycji i orientacji obiektu.

W tym celu potrzebny jest detektor, ktéry jest powtarzalny (wskazuje te same punkty) oraz
deskryptora, ktéry jest wiarygodny, to znaczy opisuje je tak samo. Geometrycznie musi wiec
on by¢ niezmienny wzgledem obrotu, skalowania, zmiany punktu widzenia (perspektywa), na-
tomiast fotometrycznie wzgledem zmiany jasnosci. Niewielkie réznice w obrocie, skalowaniu,
kata patrzenia czy jasnosci punktéw moga istotnie wplynaé na sposéb dopasowania wykrytych
punktéow na dalszych etapach przetwarzania obrazu.

3. Cechy lokalne obiektu

W pierwszej kolejnoéci po wykonaniu zdjecia przy pomocy kamery na uzyskanym obrazie
dokonywane jest oddzielenie obiektu od tta, a nastepnie wykrywane sa cechy lokalne obiektu.
Punkty te detekowane sa przy wykorzystaniu metody SIFT (ang. Scale Invariant Feature Trans-
form) [16]. Podejscie to zostalo zaproponowane przez Davida Lowe’a w 1999 roku. Jest to sku-
teczna i uniwersalna technika bazujaca na wyborze charakterystycznych punktéw obrazu, ktore
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sg inwariantne wzgledem przeksztalcen afinicznych, to znaczy skalowania, obrotu i translacji.
Wazna zaleta jest réwniez jej czeSciowa odporno$é na zmiany oswietlenia, zaszumienie obrazu
czy przystanianie obiektéow. Podstawa do zastosowania powyzszej metody w procesie wyszu-
kiwania zdje¢ jest optymalizacja czasu wyznaczenia kluczowych deskryptoréw obrazu poprzez
kaskadowe podejscie. Ogdlnie metoda SIFT dzieli sie na cztery zasadnicze czeSci:
1. Scale-space extrema detection — detekcja potencjalnych punktéow charakterystycznych przy
zastosowaniu piramidy obrazéw o zmieniajacej sie rozdzielczosci.

2. Keypoint localization — okreslenie lokalizacji oraz skali punktoéw poprzez pomiar ich stabil-
nosci.

3. Orientation assignment — wyznaczenie orientacji kazdego punktu poprzez analize lokalnych
kierunkow gradientu obrazu.

4. Keypoint description — stworzenie reprezentacji obrazu poprzez pomiar dla konkretnej skali
gradientéw kazdego punktu, co zapewnia odpornosé na zmiany oswietlenia i znieksztalcenie
ksztaltow.

Ponizej przedstawiono opis poszczegdlnych etapow metody SIFT.

Scale-space extrema detection — detekcja charakterystycznych punktéw obrazu, inwariantnych
wzgledem zmian skali, odbywa sie za pomoca kaskadowego podejécia. Polega ono na stworzeniu
piramidy obrazéw o zmiennej skali, wykorzystujac do tego funkcje gestosci rozkltadu normal-
nego Gaussa. Nastepnie tworzony jest splot zdjecia z réznica dwéch funkceji gestosci doG (ang.
difference-of-Gaussian) rézniacych sie wspolczynnikiem odchylenia standardowego. Powodem
wyboru takiej postaci funkcji jest szybko$é obliczania na komputerze oraz podobienstwo do
znormalizowanego Laplasjanu z funkcji Gaussa LoG (ang. Laplacian of Gaussian). Normalizacja
Laplasjanu za pomoca kwadratu odchylenia standardowego jest wymagana w celu zapewnienia
niezmienniczo$ci wzgledem skali. Minima oraz maksima funkcji produkuja najbardziej stabil-
ne cechy obrazu w poréwnaniu do funkcji gradientowych, krawedziowych czy Harrisa. Metoda
detekcji ekstremow rozpoczyna sie od stworzenia piramidy obrazow ztozonej z oktaw. Oktawa
stanowi zbior obrazéw uzyskanych w wyniku splotu zdjecia wejsciowego z funkcja gestosci Gaus-
sa dla réznych parametréw odchylenia standardowego. Kazda para obrazéw wewnatrz danej
oktawy jest nastepnie odejmowana, tworzac réznice difference-of-Gaussian. W momencie, gdy
cala oktawa zostanie zbudowana tworzy sie kolejna poprzez zmniejszenie rozdzielczosci obra-
zu i powtérzenie powyzszego postepowania. W celu znalezienia miniméw i maksiméw funkceji
tworzy sie odSmioelementowe sasiedztwo punktu na danym obrazie wewnatrz jednej oktawy oraz
odpowiednio dziewigcioelementowe na obrazach o nizszej i wyzszej skali. Wybdr punktu jako
ekstremum nastepuje tylko wtedy, gdy jego wartos¢ jest mniejsza lub wieksza od wszystkich
26 punktéw, z ktérymi byt poréwnywany.

Keypoint localization — kolejnym etapem metody SIFT jest okreslenie lokalizacji punktow
charakterystycznych obrazu. Informacja ta pozwala odrzuci¢ punkty wrazliwe na zaszumienie
badz tez blednie zlokalizowane wzdluz krawedzi. Kolejnym aspektem przy okreslaniu potozenia
punktow ekstremalnych jest eliminacja wptywu krawedzi obrazu. Zastosowanie roéznicy Gaus-
sa doG charakteryzuje sie znajdywaniem niestabilnych wynikow wzdluz krawedzi. Dlatego tez
w celu odrzucenia blednych punktéw stosuje sie zasade méwiaca, ze wartosé¢ krzywizny w po-
przek krawedzi jest niska, natomiast prostopadle do niej jest wysoka. Krzywizny te sa obliczane
za pomoca hesjanu, czyli macierzy drugich pochodnych obliczanych jako ilorazy réznicowe.

Orientation assignment — przypisanie orientacji deskryptorom punktéw charakterystycznych
jest trzecia czescig metody SIFT. Wykorzystujac lokalne cechy obrazu, uzyskuje sie kolejna
zalete metody, czyli inwariantnos¢ wzgledem obrotu. Dla kazdego obrazu wygladzonego filtrem
Gaussa przy niezmienionej skali wyznacza sie wielko$¢ gradientu oraz orientacje, stosujac roznice
wartosci pikseli. Nastepnie za pomoca orientacji gradientu punktu charakterystycznego tworzy
sie histogram orientacji dla jego sasiedztwa. Sktada sie on z 36 stupkéw pokrywajacych zakres
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360°. Kazdy nowy punkt dodany do histogramu jest odpowiednio wazony za pomoca wielko-
$ci swojego gradientu oraz poprzez wagowe okno Gaussa o odchyleniu standardowym 1.5 razy
wiekszym od zastosowanej skali. Szczyty histogramu orientacji odpowiadaja gléwnym kierun-
kom gradientu. Stworzenie nowej orientacji punktu nastepuje w przypadku, gdy odpowiadajacy
mu stupek histogramu ma wysoko$é nie mniejsza niz 80% wysokosci najwyzszego stupka. Wy-
nika stad wniosek, ze jedna lokalizacja wielu szczytow o podobnej wielkosci gradientu moze
wyznaczaé kilka punktow wysoce charakterystycznych, ktére beda miaty ta sama lokalizacje, ale
rézng orientacje. Jak wynika z eksperymentéw, tylko 15% wszystkich punktéw ma przypisane
kilka orientacji, co pozytywnie wplywa ma stabilnos¢ procesu dopasowania. Dodatkowo w ce-
lu zwickszenia dokladnosci stosuje sie aproksymacje paraboliczna trzech najblizszych wartosci
histogramu dla danego punktu.

Keypoint description — poprzednie etapy metody SIFT stuzyty wyznaczeniu lokalizacji, skali
i orientacji punktu obrazu. Okreslenie wspotrzednych 2D tych punktéow zapewnito réwniez ich
inwariantnos¢ wzgledem przeksztatcen afinicznych. Ostatnim etapem metody jest wyznaczenie
charakterystycznych deskryptoréw obrazu niezmienniczych wzgledem zmian o$wietlenia i punk-
tu widzenia kamery. Pierwszym podejsciem do powyzszego problemu jest utworzenie znorma-
lizowanej macierzy korelacji, ktéra dopasowywalaby regiony wokét deskryptoréw o jednakowej
skali. Jednakze taka realizacja jest wysoce czula na zmiany afiniczne i oSwietleniowe. Metoda
wyznaczenia deskryptorow obrazu sktada sie z kilku etapow. Poczatkowo okresla sie wielko$é
gradientu i orientacje wokoét punktu charakterystycznego, uzywajac w tym celu skali deskryptora
jako miary rozmycia filtrem Gaussa. W celu osiagniecia inwariantnosci orientacji wspotrzedne
deskryptora sa obracane zgodnie z orientacja punktu. Nastepnie kazdemu punktowi przypisu-
je sie wage wielkosci gradientu, stosujac w tym celu okno Gaussa o odchyleniu standardowym
rownym potowie dtugoéci okna deskryptora. Przyczyna stosowania okna Gaussa jest elimina-
cja naglych zmian postaci deskryptora wywolanych malymi zmianami pozycji prébkowanego
okna oraz zmniejszenie wplywu gradientéw lezacych z dala od $rodka deskryptora. Deskryptor
punktu jest tworzony za pomoca histogramu orientacji z regionéw o rozmiarze 4 na 4. Sktada
sie on z osmiu wektoréw o réznych kierunkach, ktoérych dtugosé wynika z wielkosci histogramu.
W ten sposéb powstaje macierz histogramow, ktora zapewnia pewien stopien niewrazliwosci na
przesuniecia pozycji. Empirycznie udowodniono, ze najlepsze rezultaty sa osiagane dla macie-
rzy o rozmiarze 4 X 4 z oSmioma orientacjami w kazdym histogramie, definiujac tym samym
4-4 .8 = 128-elementowy wektor cech dla kazdego punktu charakterystycznego. Ostatecznie
wektor cech jest modyfikowany w celu zredukowania wplywu zmian o$wietlenia.

Metoda Scale Invariant Feature Transform znalazta szerokie zastosowanie w systemach prze-
twarzania obrazéw ze wzgledu na swoja efektywnosé. Poprzez wykorzystanie wielowymiarowych
deskryptoréw cech inwariantnych wzgledem obrotu, przesuniecia, zmian skali, o§wietlenia i punk-
tu widzenia kamery uzyskano metode odporna na zakldécenia wynikajace z szumu czy przysta-
niania obiektéw. Ta technika wyznaczania duzej liczby punktéow charakterystycznych obrazu
okazalta si¢ skuteczna przy jednoczesnej akceptowalnej ztozonosci obliczeniowej. Jak podaje au-
tor, standardowy komputer klasy PC wystarcza do znalezienia kilku tysiecy punktéw obrazu
niemal w czasie rzeczywistym. Metoda SIFT nadaje sie do wykorzystania m.in. w aplikacjach
$ledzenia ruchu i segmentacji, rekonstrukcji obrazéow 3D.

4. Wzorzec geometryczny obiektu

Ponizej przedstawiono opis wzorca, ktory byt wykorzystywany w badaniach. Metoda opiera
sie na modelu punktowym 3D. W przypadku obiektu bez charakterystycznych punktow klu-
czowych, na przyktad w przypadku obiektu o ubogiej teksturze, podejscie nie dziala w sposob
zadowalajacy. Proces modelowania odbywa sie tylko raz i wzorzec moze zostaé¢ uzyty do dowol-
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nej sekwencji pod warunkiem, ze tekstury filmowanego obiektu pozostaja bez zmian. Wykonano
wielokrotne rejestracje obiektu w celu wyeliminowania zjawiska martwych pdél oraz dla pod-
niesienia dokladnosci opracowania wzorca. Wykorzystano oprogramowanie do modelowania 3D
na podstawie obrazéw, ktéry stuzy do tworzenia profesjonalnej jakosci tredci 3D z fotografii.
Bazujac na najnowszej wielowidokowej technologii rekonstrukeji 3D, obstuguje dowolne obrazy
i jest wydajny zaréwno w kontrolowanych, jak i niekontrolowanych warunkach. Zdjecia mo-
ga by¢ wykonane z kazdego miejsca, o ile obiekt majacy podlegaé rekonstrukeji jest widoczny
na przynajmniej dwoch zdjeciach. Zaréwno dopasowanie obrazéow, jak i rekonstrukcja modelu
3D sa w pelni zautomatyzowane. Dla odtworzenia orientacji zewnetrzne zdje¢ wykorzystano
automatyczne algorytmy dopasowania obrazéw. Algorytm dopasowania obrazéw jest réwniez
wykorzystany w kolejnym kroku do generowania gestej chmury punktéw rekonstruujacej ksztatt
przestrzenny obiektu. W kolejnych krokach przetwarzania moga powstaé¢ standardowe produkty
fotogrametryczne w postaci ortomozaiki oraz fotorealistycznego modelu bryly obiektu. Efektyw-
nos¢ stosowanych procedur automatycznego dopasowania zdjeé jest gtéwnie uzalezniona od ja-
kosci wykorzystywanych zdje¢. W przypadku geometrii badanych obiektéw procedury te okazaty
sie skuteczne i daty poprawne rezultaty. Wykorzystano program PhotoScan firmy Agisoft, ktéry
pozwala na przetworzenie dowolnych zdje¢ z uwzglednieniem obserwacji dodatkowych na mo-
del przestrzenny w postaci chmury punktéw w sposéb zautomatyzowany poprzez wykorzystanie
procedur cyfrowego dopasowania obrazéw. Ogdlnie ostatecznym celem przetwarzania fotogra-
fii przy uzyciu programu PhotoScan jest zbudowanie teksturowanego modelu 3D. Wydajnosé¢
przetwarzania danych jest Scisle uzalezniona od stosowanej konfiguracji komputera. Algorytm
dopasowania zdjeé¢ daje zroznicowane doktadnos$ci w funkcji jakosci geometrycznej wykorzysty-
wanych zdjeé.

5. Algorytm obliczania pozycji obiektu

W tej sekcji opisano algorytm SoftPOSIT (ang. Simultaneous Pose and Correspondence
Determination), stuzacy do obliczania pozy obiektu, co stanowi rdzen przedstawionej metody
uzywanej w proponowanym systemie wizyjnym. W poprzednich paragrafach oméwiono etapy
stuzace wygenerowaniu zbioru danych, ktéry moze zostaé¢ wykorzystany w celu obliczenia pozy-
cji i orientacji obiektu. Etap ten zostal rozwiazany przy wykorzystaniu algorytmu softPOSIT.
Algorytmu SoftPOSIT sktada sie z dwoch metod: algorytmu POSIT (ang. Pose from Orthogra-
phy and Scaling with ITerations) oraz algorytmu soft assign.

POSIT zostatl wynaleziony w celu znajdowania pozy obiektu w odniesieniu do uktadu wspét-
rzednych kamery z niewspoiplaszczyznowych punktéw na podstawie jednego obrazu. Stanowi
on kombinacje dwoch algorytméw nazywanych POS (ang. Pose from Orthography and Scaling)
oraz IT (ang. Iterations). Cze$¢ POS aproksymuje projekcje ortograficzna przy uzyciu skalo-
wanej projekcji ortograficznej w celu znalezienia transformacji rozumianej jako rotacja i obrot,
pomiedzy uktadem wspoélrzednych zwigzanym z obiektem i uktadem wspotrzednych zwigzanym
z $srodkiem optycznym kamery poprzez rozwiazanie uktadu réwnan. I'T jest iteracyjna procedura
optymalizacyjna, ktéra uaktualnia parametry znalezionej wstepnie w poprzednich krokach pozy
i powtarza czes¢ POS wielokrotnie w celu znalezienia lepszego odwzorowania korespondujacych
punktow na obrazie. POSIT pozwala na okreslenie pozy obiektu przy zalozeniu znanych kore-
spondencji. Ponadto wymaga wybrania jednego punktu obiektu jako poczatku uktadu wspot-
rzednych. Metoda POSIT zostala przedstawiona szczegétowo w [12]. Jezeli poczynione zostanie
zalozenie, iz korespondencje nie s znane, rozwigzanie problemu staje sie¢ duzo bardziej ztozo-
ne, a cata procedura nie jest w stanie da¢ poprawnych rezultatéw. W zwiazku z tym powstata
modyfikacja algorytmu POSIT, ktéra pozwala na okreslenie pozycji przy zalozeniu nieznanych
korespondencji. Ze wzgledu na odporno$é¢ zintegrowano iteracyjne techniki estymacji pozycji
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POSIT i iteracyjne metody wyszukiwania korespondencji zwane soft assign w pojedyncza petle
iteracyjna. Rozwiniecie tego algorytmu znajduje sie w publikacji [8]. Aby zakonczyé¢ dzialanie
algorytmu iteracyjnego, nalezalo wybraé¢ kryterium stopu. Kryterium to opiera si¢ na réznicy
miedzy kolejnymi iteracjami. Kiedy réznica ta jest odpowiednio mala, dziatanie algorytmu moze
zostaé zakonczone.

Podsumowujac, do okreslenia pozycji statku kosmicznego wykorzystany zostat algorytm So-
ftPOSIT. Chociaz algorytm POSIT wydaje sie dziata¢ catkiem dobrze, ma ograniczenie, ktore
nie zezwala na jego wykorzystanie w wickszosci aplikacji dzialajacych w czasie rzeczywistym,
a mianowicie fakt, ze wraz ze wzrostem liczby punktow charakterystycznych rosnie czas potrzeb-
ny na wykonywanie obliczen.

6. Eksperymenty

W niniejszej sekcji przedstawiono eksperymenty, ktére byty przeprowadzane w czasie opra-
cowywania algorytméw nawigacji wizyjnej. W przeprowadzonych eksperymentach wykorzystano
pakiet MATLAB wraz z biblioteka VLFeat. Badania eksperymentalne polegaly na testowaniu
wydajnosci algorytmu zaimplementowanego na CPU. Badanie przeprowadzono na kompute-
rze przenosnym Toshiba Satelllite A300, ktéry wyposazony jest w procesor Intel Core2 Duo
o taktowaniu 2.0 GHz. Eksperymenty dotyczyly nieodksztalcalnych obiektéw, jednakze przy-
puszcza sie, ze opracowana metoda po modyfikacji bytaby w stanie dziala¢ dla dowolnych
obiektow. W eksperymentach wykorzystano obiekt w postaci prostopadtoscianu o wymiarach
70 mm x80 mm x 130 mm. Obiekt zostal zawieszony na stanowisku pomiarowym. Nastepnie wy-
korzystano robota mobilnego, ktory wyposazony byl w czujniki:

e Microstrain GX 3,
e Honeywell HMR 3500,

e kamera cyfrowa.

Robot przemieszczal sie w przestrzeni pomiarowej symulatora i wykonywat zdjecia obiektu.
Zdjecia wykonywane byly z rozdzielczoscia 2048 x 1536 pikseli. Réwnoczesnie przy pomocy czuj-
nikéw GX3 1 HMR3500 mierzona byta pozycja robota i jego orientacja przestrzenna w odniesieniu
do badanego obiektu. Na rysunku 2 przedstawiono sytuacje poczatkowa w czasie eksperymentu.

Rys. 2. Stanowisko do badan laboratoryjnych

Badano dwa sposoby podejscia do satelity. Pierwszy sposéb polegal na zblizaniu si¢ na wprost
ze stala predkoscia liniowa (rys. 3).
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Rys. 4. Przejazd bokiem

Drugim sposobem bylo zblizanie sie po tuku do obiektu zainteresowania (rys. 4).
Ponizej przedstawiono przyktadowe sekwencje uzyskane z pomiaréw odpowiednio dla prze-
jazdu przodem (rys. 5 i rys. 6) oraz bokiem (rys. 7 i rys. 8).

& >

|

s

i 3
Rys. 8. Sekwencja z przejazdu bokiem B

!!az“ e

Na wykresach na rys. 9 oraz rys. 10 przedstawiono pozycje i orientacje obiektu w funkcji
czasu. Na wykresach po lewej stronie przedstawiono polozenie liniowe. Na osiach poziomych
zaznaczono czas w sekundach. Na osiach pionowych zaznaczono polozenie liniowe w metrach.
Na wykresach po prawej stronie zaznaczono orientacje przestrzenna robota. Na osiach pionowych
zaznaczono katy w stopniach.
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Rys. 10. Przejazd bokiem

Uzyskano zadowalajaca korelacje danych uzyskanych z pomiaréw przy wykorzystaniu czujni-
kéw GX3 1 HMR3500 oraz z danych dostarczanych przez system nawigacji wizyjnej. Zaréwno dla
przejazdu na wprost, jak i zblizania bokiem btad przemieszczenia liniowego nie przekracza kil-
kudziesieciu milimetréw. Jezeli chodzi o katy orientacji przestrzennej, maksymalny btad wynosi
kilka stopni. W eksperymencie przeprowadzono rowniez oszacowanie czasu wykonywania algoryt-
mu. Czas potrzebny do rozwiazania problemu jest akceptowalny. Rozwiazanie problemu wymaga
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wiecej czasu dla wiekszej ilosci punktéw. Operacje przetwarzania obrazu sa zazwyczaj bardzo
wymagajace obliczeniowo. Zaprezentowany algorytm pracuje stosunkowo szybko. Okazuje sig,
ze najbardziej czasochtonnym krokiem jest wczytanie obrazu z dysku twardego. Przy gorszym
o$wietleniu uzyskiwane sg gorsze dokladnosci potozenia obiektu. Nalezatlo sie tego spodziewad,
gdyz znaczne zmiany kata ustawienia kamery wzgledem obiektu powoduja istotne znieksztalcenia
w zarejestrowanym obrazie. SIFT jest wrazliwy na niejednorodne zmiany o$wietlenia wystepu-
jace w procesie akwizycji. Wynika to zaréwno ze sposobu lokalizacji punktéw kluczowych, jak
i metody generacji ich opisu w postaci deskryptoréw, ktore bazuja na rozktadzie jasnosci pikseli
obrazu. Zmiana o$wietlenia wplywa na powtarzalnos¢ punktéw kluczowych na obrazach. Bada-
nia przeprowadzone dla réznych wartosci kata ustawienia kamery oraz zmian natezenia Swiatta
wykazaly, ze przy zachowaniu stalych warunkéw oswietleniowych obraz charakteryzuje sie du-
za stabilnodcia punktéw kluczowych. Przyczyng tego moze by¢ fakt, ze algorytm SIFT zostal
opracowany pod katem przetwarzania obrazéw w dobrym o$wietleniu. Przeprowadzane bada-
nia eksperymentalne pokazuja mozliwosé¢ dziatania metody w czasie rzeczywistym i odpornosé
algorytmu na szumy. Wybrana metoda wydaje sie¢ by¢ efektywna obliczeniowo.

7. Podsumowanie

W niniejszym dokumencie zaproponowano algorytm estymacji wzajemnego potozenia i orien-
tacji przestrzennej dwoch satelitow przy wykorzystaniu jednej kamery. Algorytm zostal oparty
na podejsciu optymalizacyjnym. Przedstawione rozwiazanie zagadnienia PnP jest odporne na
zaszumienie obrazu. Metoda oferuje akceptowalny koszt obliczeniowy przy zalozeniu nieprze-
kraczajacej kilkuset liczby korespondencji. Jest odporna na cienie, zastoniecie obiektu i szum
powstaly podczas akwizycji obrazu. Przedstawiono wyniki jako$ciowe, ktore pokazuja, iz metoda
jest w stanie poradzié¢ sobie z bogatymi w teksture obiektami i niestatycznym ttem. Opracowano
algorytmy nawigacji wizyjnej na podstawie informacji ze zdjeé¢ oraz przeprowadzono ich testy
obiegu Simulator In the Loop. Zbadano metody przetwarzania obrazu ze zdjec¢ i filméw video uka-
zujacych makiete celu w symulowanych warunkach kosmicznych. System wizyjny jest w stanie
obliczy¢ pozycje obiektu w zmiennych warunkach o$wietleniowych. Przygotowano oprogramo-
wanie, ktore moze by¢ wykorzystane w dalszych pracach. Metoda oferuje potencjal dla innych
zadan, takich jak structure from motion. Metoda estymacji pozycji moze byé rozszerzona do
obiektow odksztatcalnych.

Podziekowania
Prezentowane prace byly sponsorowane w ramach projektu Satserwis (PBS2/B3/17/2013) przez
Narodowe Centrum Badan i Rozwoju.
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Vision based navigation system for satellite flight formation

Navigation is one of the most important issues related to the autonomous servicing of satellites in
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It presents algorithms for calculating the position and orientation of the object based on images from a
single camera. Experiments and simulations carried out during the development of the system are also
described.
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This paper proposes a leader following decentralized autonomous approach for a UAV for-
mation flight. The objective of UAV formation flight is that UAVs have to fly to a specified
region while maintaining distances and spatial angles between the UAVs. To design control
system algorithms, the coupled dynamics of multiple UAVs is considered with assumption
that each UAV follows (after) the leader UAV. For the leader following approach algorithms
of guidance, system and control system algorithms are created. To verify the performance of
the proposed algorithms, numerical simulation is performed for a two-UAV flight mission.
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1. Introduction

At present time, the major task for using unmanned aerial vehicles (UAV) is the providing
of UAV flight in a group (formation flight of UAVSs). In resolving this, a number of significant
technical problems, their investigation and solving is currently carried out in advanced countries.

Organizations that still have research and developments in the field of automatic control of
an aircraft flight group focuse mainly on the controlling of formation of manned aircraft with
large distances and intervals between aircraft, but for UAVs the demands are to fly in formation
with distances and intervals no more than from several to tens of meters.

So, a technically relevant and important task today is the development of a low-cost, pre-
cise flight control systems of UAVs. That, in turn, will lead to cost-effective and fault-tolerant
systems. Advances in avionics, navigation based on MEMS/GPS sensors, flight control methods
and cheap electronics further enhance the using of unmanned aircraft for commercial and mi-
litary purposes. Future UAVs will be more autonomous than remotely piloted platforms used
today.

2. Statement of the problem

Formation flight control of multiple UAVs is an active topic for numerous researches [1]-[4], with
many practical applications: reconnaissance, communication, search and rescue.

There are many research methods proposed for implementation of multiple UAVs control,
especially for control of UAVs formation flying, such as leader following [1], behavior based
approach [3], virtual leader [4] and artificial potential functions [5]. In these methods, most
appropriative is are the leaders methods.
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The big problem in formation control is the question of creation and full usage of the
neighbor-to-neighbor communication and synchronization. The well-known today methods for
communication and synchronization inside the formation of UAVs are methods using of video
information [2] and radio transmitting data [5].

The current development of aviation sets the task of implementation of the formation flight
of unmanned aerial vehicles.

The necessity of development of technology for control of formation flying UAVs now opens
a very important area: creation of onboard unmanned navigation systems (BONUS) for UAVs
with very limited weight and volume. This need is determined by the fact that the absence of
equipment onboard the UAV BONUS can greatly limit their opportunities.

Development of systems like a BONUS goes by two approaches: creation of an autonomous
systems that do not depend on ground guiding systems, and onboard systems using ground-based
radio beacons [5]. Each of these ways has its own advantages and disadvantages. An autonomous
management system can solve the problem of formation flight without restrictions imposed by
the channels for communication with the ground control as well as by radio jamming,.

3. Model of UAVs formation flying

A group of the moving system — UAVSs is usually regarded as a system of connected rigid bodies
with significant degrees of freedom. And the number of degrees of freedom increases significantly
with the increase of the number of UAVs in the group that makes the model of spatial movement
extremely difficult and unsuitable for solving the problem of synthesis of coherent control of the
whole set of aircraft. In this connection, widely used is the model of group UAV relative motion
according to which the group is allocated with the carrier body (vehicle) and the transportable
body. As the carrier serves as the leading UAV, guided aerial vehicles (UAVs) play the role of
transportable bodies. At the same time, any type of the order: column, front, diamond, bearing,
wedge or a mixed order — can be viewed as a set of pairs: master-slave. It should be noted that
the formation of such pairs can be created based on two principles. In one case, the binding is
carried by the driven UAV marching to the leading UAV. In the second case, all driven UAVs
determine their movements relative to the general for all — the leading UAV.

Without overviewing the details and characteristics of each method for forming a UAV
system, note that in this report we consider a model that meets the principle of building by the
leading UAV.

As already noted, the group traffic control problem is related to the study of motion of the
aircraft that are in certain configurations. Therefore, basically a study of their relative motion.

Two aircraft movement relative to each other is the difference between two absolute move-
ments. It has three degrees of freedom.

In considering the relative motion of the aircraft, one can use a variety of coordinate systems.
Each system has its advantages and disadvantages. The choice is determined by its specific task.
However, there are general principles of selection that determine desirability or necessity of the
system of reference. Given the dynamical equations obtained for simplification of the analysed
tasks, integration of these equations for the joined UAV motion group requires as a reference
the trajectory leading UAV coordinate system.

The beginning of the coordinate system has to be combined with the center of mass of the
driven aircraft. In the driven UAVs, measurement equipment for determination of the parameters
of its relative motion to the leading UAV is placed. So the most appropriated coordinate system
is the trajectory coordinate system as shown in Fig. 1.
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Rys. 1. The coordinate systems

4. Navigation with a video system

4.1. Navigation parameters of the camera

Technical means to implement the group flight of the aircraft are primarily instruments and
devices allowing one to define the parameters of relative motion of the aircraft. They must receive
the necessary distance measuring and angle measuring information. This measuring apparatus
can be based on various physical radio, optical, quantum-mechanical principles.

The main reasons for the growing interest in small aircraft is that they provide an inexpensive
platform for electro optical (EO) and infrared (IR) cameras. For solving our task, assume that
the optical axis of a camera coincides with the longitudinal axis of the UAV body (axis 0X of
the rigid body coordinate system; Ozyz — local camera coordinate system).

It is assumed that the origin of the reference frame and the camera is located in the center
of gravity of the aircraft.

Guidance to the goal (leader UAV) is obtained by two angles: azimuth to the goal ¥,
elevation to goal ©,, where Ry, — matrix of rotation for azimuth, Rg, — matrix of rotation for
elevation

cos¥, 0 —sinY, cos®, sin®,; 0
Ry, = 0 1 0 Rg, = |—sin®; cosO, 0
sin¥, 0 cos¥Y, 0 0 1

The resulting matrix of rotation for guidance to the goal is

cos O4cos¥, sinOycos¥, —sin¥,
R} =Reo,Ry, = | —sin6, cos Oy 0
sin¥, cos @, sinOysin¥, cosY,

4.2. Camera model

f is focal length in units of pixels, and converts the pixels P in meters. To simplify the
description, assume that the pixels and pixel array are squares. If width of the square matrix of
pixels in units pixels is M and the v — the camera field of view is known, then the focal length f
can be written as

B M
2tan g

f

The position of projection of the object expressed in the camera frame is (Pe,, Pe,Py),
where €, and ¢, define the position of the object in pixels. The distance from the origin of the

camera system to pixel position is F' = /2 + €2 4 f2.
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Define the ort (single vector) for the direction to the goal

1 |E= 1 €y ly
I=—lgy| = ——m—leg,| = |1
N e

4.3. Guidance algorithm

We describe now a simple algorithm of guiding or targeting of the UAVs in formation flying.
Assume the existence of control tilts of the UAV frame than can be described in form of control
equations for the azimuth and inclination angles: ¥, = Wg;cérc, 0, = ng;éec, where d¢.., Orc
are commanded deflections of the elevator and rudder (aileron), respectively.

The equation of optical axis is

1 o

EEEE———= 5
JJE2+e2 + f2 ;
T y f

The required position of the axis is 1, = R

l:

The next step is the obtaining of required angles of azimuth and elevation to align with the
optical axes.
The direction of the body axis 0X in the rigid body frame is [1,0,0]"

Ly Iy cos Oy cos¥, sinBycos¥, —sin¥, T Iy
L= |ly| =R |,| = | —sing, cos O, 0 L
lor I, sin¥,cos @, sinBysin¥, cos¥, I,

Solving this equation for relative azimuth and elevation angles gives the following expressions
for the command angles

Oyc = tan ™ (g—y) Wyc = sin~ (1) (4.1)

T

So, the servo commands are

bo = K. (O4c — 0,) = K, {tan_l(g—y) - 0]

0p = Kr(wgc - wg) =K, {Sin_l(—lz) — Wg}

5. Mathematic model of the UAVs

5.1. Trajectory equation of the driven UAVs

The equations of relative motion of the driven UAVs in the trajectory coordinate system (as
seen in Fig. 1) can be represented as follows
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Azgi = g1 — Ty Aygi = Yg1 — Ygi Azgi = zg1 — 2gi
dx dzx g dyg1 dygi dx 1 dzx;
AV = —L= — =2 AVyyi = =L — =& AV,gi = —— —
g dt dt va dt dt g dt dt

2 =
Lgi
yéz) = A.Tgi sin !pgi + Aygi CcOS !pgi

A0

AVzx (1~) = AV y; cos Oy cos Wy + AVyyisin Oy — AV zy; cos Oy, sin¥,
AVy(l) AV g sinWy; + AVyy; cos Wy,
AV z (1) = AV y;sin Oy; cos Wy — AV zg; cos Og; — AVyy;sin Oy, sin ¥,

= Az y; cos Og; cos Wy + Ayg; sin Og; — Azg; cos Oy, sin W,

Az g;sin Oy cos Wy — Azg; cos Oy — Ayg; sin Oy sin ¥y,

where: xél), yéz), él) and AVygi, AVygi, AV.4; are the coordinates and relative speeds of the UAVs

relatively to the leading UAV in the trajectory coordinate system (coordinates and velocities
relatively to the goal (leading UAV)), angles: elevation to the goal O, azimuth to the goal ¥,
for each UAV in formation. The parameter i detects the number of carried UAV in the group.

The linearization of the equations (5.1) provides a set of equations that define the trajectory
of the carried UAVs with respect to the trajectory of the leading (master) UAV

o 2) = 0%)591 + 65251/1 + 05255691 + cﬁ)éygl + 0%)6291 - c%)éacgi - cﬁ)éygi - cgézgi
5y(1) 0(22)5% + 0(23?5%1 + cggézgl (géxg, cggézg, (5.2)
62t = )60, + 3w + o1 + 5oy + D0z — §)6wg — §)oyg — 2624

where da denotes “small” deviations from the normal steady-state condition.

5.2. The mathematical model of the aircraft in the trajectory coordinate system

The vector form of the equations of motion of the aircraft as a solid body moving in space
has six degrees of freedom. They are derived from the theorem of change of impulse, and the
theorem of change of the momentum of impulse.

The complete system of equations of motion of an arbitrary spatial individual UAV in the
trajectory coordinates are as follows (in the trajectory coordinate system the equation for the
translational motion (force equations) of the UAV is presented). For creation of the control
system for formation of UAVs, a linearized mathematic model will be used

Vi = d\)ov; + a{)sas + alg 158; + a\) 6~ + al250; + a{low; + ..

00; = él)(ﬂ/- + aé%éai + a23 5@- + a245%- + a(z)59 + aég&fl + ...

5% = a$) 6V + al)a,; + a$)68: + al)ovy + alds6; + 6w + . ..

Sy, = a5Vi + a) sy + a43 153 + a44 165i + al56; + a6 + ...

Oy, = aézl)éV + a(z)éal + a53 5@ + a 5% + aégéﬂ + a(z)éL[/ +... (5.3)

8., = al)sVi + all)éa,; + %ga@ + a64)5% + a6, + al)ow, + ...

5Xg; = al)sVi + al) s, + a¥)6B; + ol + als6; + .

5V g; = 6H; = al)sV; + agg(saz + b Suir = agf(sv = —§Viohio

52g; = af) 8V + algsa; + aS)of; + ...+ b dusr = a§)5V = §VigWig
where: V' is the air velocity, a — angle of attack, § — sideslip angle, afjl)l — linearized coefficients
for aerodynamic forces, moments, thrust and gravity forces in the trajectory coordinate system,
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0 — tilt angle of the trajectory, ¥ — flight path angle, w;; — angular velocities of rotation around
the fixed body axis, ,9,% — roll, pitch, yaw angle, X ,Yy, Z, — aircraft coordinates relative to
the normal coordinate system OyXoYyZ2)0, H = —Z, — altitude.

6. Control system for UAVs formation flight

The basis of the control group assigned flight system consists of the following module blocks,
see Fig. 2: (1) guidance system which includes vision systems (video camera) and a pattern
recognition algorithm (for forming control information about the position of the leading UAV);
(2) driven UAV flight control system which is based on control laws for the driven UAV in
accordance with the flight program for the group of UAVs; (3) navigation system to provide
necessary control, navigation and flight information.

Information about the Control laws for driven UAV in

ti i AV accordance with flight program
kE)‘osnlon of the leading UA\/‘) & ™

Guidance System Control system UAV

Y .0 AV 8 ieron O clovator Orudder . {Inertial Measuremetn |
g’7g”’ >

4

Data from IMU (accelerations
and angular rates of driver UAV)
< 9 /

Navigation System

and flight information.

Control, navigation }

Rys. 2. UAV flight control system

The video system is installed on board of each UAV as well as pattern recognition algorithms
for a guidance system. Such a system, in accordance with the proposed algorithm discussed
above, calculates the location data of the leading UAV. The data are converted into command
signals characterizing the change in distance to the leading UAV, its vertical and horizontal
displacements. An example of such output signals is shown in Fig. 3. Further, the guidance
system generates signals to the UAV control loops for the orientation angles of the pitch, roll
and yaw, and to control the distance between the aircrafts. In such control commands there are
also included flight commands for the order form (the order of flight) of UAVs in the group.
Behind the control system, the autopilot commands the UAV control surfaces. At the same
time, the autopilot includes control and stabilization circuits not only for linear and angular
displacements but also for velocities and accelerations. The achieving of the required parameters
for transients (overshoot, decay time, minimizing errors) is provided in our proposed system by
using the respective PI and PID controllers for longitudinal and lateral movement channels.

6.1. Modeling the system of autonomous UAV flight control group

For the modeling of the proposed control system ZAGI UAV has been selected. The geo-
metrical and complete list of aerodynamic characteristics of this UAV is taken from [6]. For
the system shown in the previous figure, one should add blocks with the mathematic model
of nonlinear behavior of UAV (including aerodynamic loads) instead of the “UAV” block. This
module is based on a system of equations — the mathematical model of UAV.

Also for the unification of the proposed control system it would be necessary to add to the
system a structure module with parameter identification of the controlled object for identification
of aerodynamic derivatives as individual parameters of each aircraft.

As the background for the creation of working algorithms of the guidance system equations
(4.1) and (4.2) are used which describe the distance, angles of inclination and azimuth path
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1 —— Eonzonnl displacement of leader UAV, mV
1 = Vernical displacemers of leader UAV, mV
3 = Disance chanze to the leader VAV. mV

N

1 = Azimuthapgle, deg
2 Elevation angle, deg.
3 Distance change, m

Roll command deg

Side slip angle. deg

Rys. 4. Reaction of the driven UAV as a response to a change in the flight parameters of the leading
UAV

to the leading UAV. The automatic control system (autopilot) includes control algorithms for
fulfillment of flight mission (speed, altitude, direction of flight) and additional control commands
for creation of the flight order of UAV formation.

Simulation of the proposed algorithm and the corresponding developed systems for provi-
ding UAV flight control group has been conducted in Matlab Simulink environment. As noted
previously, for the simulation model of the control system with two flying UAVs with the flying
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order, the line along the direction of flight of the leading UAV has been selected. The flight has
been carried out horizontally at a given altitude. The procedure for the flight in the group is
based on equations (5.1) and (5.2).

For simulation of the guidance system and formation of the next commands to control the
flight of the UAV a model of such a system has been used. The simulation was carried out
with variable parameters of horizontal flight of the leading UAV. The horizontal and vertical
displacements of the leading UAV and the corresponding changes in the distance between a pair
of UAVs take place in the second and fourth seconds of the simulation. These signals with a
distance of one hundred meters correspond to the horizontal and vertical displacement of the
leading UAV 2 and 1 meter, respectively.

The following figure presents the command outputs of guidance systems that characterize
the vertical and horizontal displacements of the leading UAV.

The response of the driven UAV in the case of maintaining the flight order in the UAVs
group are shown in Fig. 4.

As seen in Fig. 4, the simulation results have practically no errors in the output parameters
of the flight as well as are provided with a minimum overshoot and oscillation.

7. Conclusions

In this paper, an opportunity of implementation of multiple UAVs control has been provided,
especially for control of UAVs formation flying, using the leader following approach. Based on
the obtained algorithms, most appropriate methods of the virtual leader behavior method will
be researched and developed.

For the creation of neighbor-to-neighbor communication and synchronization, such an algo-
rithm with using of electro-optical or infrared cameras and pattern recognition approaches has
been proposed and realized. Also, the approach to the implementation of such a control system
is given together with algorithms and principles, based on appropriate mathematical models.
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Algorytmy dla lotu w formacji grupy bezzalogowych obiektéw latajacych

W niniejszej publikacji przedstawiono zagadnienie lotu w formacji grupy samolotow bezzalogowych
z wykorzystaniem metody pozwalajacej na zdecentralizowany system wzajemnej nawigacji i podazania za
liderem. W opisywanej metodzie UAV maja lecie¢ do okreslonego celu przy zachowaniu odleglosci i katow
przestrzennych pomiedzy poszczegdlnymi samolotami. Algorytmy sterowania zostaly tak zaprojektowane
i sprzezone pomiedzy soba, aby kazdy UAV moégt pelni¢ role lidera swojej formacji. Opracowano réw-
niez algorytmy podazania za liderem, algorytmy zblizania, naprowadzania i systeméw sterowania. Aby
sprawdzi¢ skutecznosé proponowanych algorytméw, symulacja numeryczna przetestowala przypadek lotu
dwdéch samolotéw bezzalogowych w przypadku, gdy jeden jest liderem, a drugi ma zadanie podazaé za
nim.
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Do rozwiazania problemu unikania przeszkod przez poruszajacy sie samolot w przestrze-
ni powietrznej niezbedne jest wykrycie zagrozenia kolizji oraz podjecie wlasciwej decyzji
o odpowiednim sposobie ominiecia przeszkéd. W przestrzeni powietrznej wystepuje ogrom-
na réznorodnos¢ scenariuszy wzajemnych polozen i sposobu ruchu przeszkéd i samolotu.
7 drugiej strony samolot moze w swoich kolejnych misjach realizowa¢ odmienne cele, z czym
wigza si¢ inne priorytety w przebiegu jego ruchu i sposobie wykonania zaplanowanej trasy. Ta
réznorodnosé powoduje wysoki stopien zlozonosci opracowania uniwersalnej metodyki roz-
wiazujacej wczesniej wymienione zagadnienia. W pracy przedstawiono sposéb wykrywania
niebezpieczenstwa zderzenia z przeszkoda dla przypadku, gdy w otoczeniu samolotu znajduje
sie wiele ruchomych obiektow. Przeprowadzono analize algorytmu podejmowania wstepnych
decyzji o sposobie unikania kolizji z wigcej niz jedna ruchoma przeszkoda. Zaproponowa-
no ksztalt klasy trajektorii manewru omijania i potwierdzono jej wykonalno$é¢ na drodze
symulacji numerycznej. Istotne dla syntezy manewru omijania jest wyliczenie wybranych
zmiennych stanu samolotu, ruchomej przeszkody oraz ich wzajemnych kinematycznych re-
lacji. Zaproponowano strukture automatycznego sterowania manewrem omijania ruchomej
przeszkody. Wyliczone zostaly wspélczynniki wzmocnien dla przyjetych praw sterowania
w konfiguracji i w warunkach zblizonych do tych, ktére wystepuja w czasie podejécia do la-
dowania. Wykonano symulacje numeryczng lotu przyjetego typu samolotu we wspomnianych
warunkach. Zakres tych symulacji obejmowal wszystkie fazy manewru omijania przeszkody
wlacznie z powrotem do prostoliniowego odcinka lotu, stanowiacego fragment trasy zaplano-
wanej przed startem. Analiza uzyskanych wynikéw symulacji manewru omijania pozwolita
miedzy innymi na ocene wplywu szybkosci dziatania ukladéw wykonawczych na przebieg
zmiennych stanu ruchu i zmiany potozenia samolotu.

1. Wstep

Wérdod wielu réznych niebezpiecznych scenariuszy, jakie moga wystepowaé w czasie lotu
samolotu, jest zagrozenie wystapienia kolizji z wiecej niz jedng ruchoma przeszkoda. Samolot
najczesciej jeszcze przed startem ma wyznaczona trase zgodna z planem lotu, ktéra z zatozenia
omija nieruchome przeszkody. Moga jednak zaistnie¢ nieprzewidziane zagrozenia wystapienia
kolizji w réznych sytuacjach, w tym miedzy innymi:

e przypadkowe wtargniecia innego obiektu latajacego w otoczenie samolotu — spowodowane
np. utratag tacznosci przy zdalnym sterowaniu bezzalogowego samolotu,

e przypadkowe wtargniecie samolotu w otoczenie ruchomego obiektu — spowodowane np.
btedami nawigacji lub wysokim poziomem zaktécen,

e zamierzone wtargniecie obcego obiektu w otoczenie wlasnego samolotu — spowodowane np.
zlymi zamiarami, np. typu szpiegostwo.
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Rozwazania dotyczace omijania ruchomych przeszkéd powinny uwzgledniaé szybkie (czesto
nie w pelni przewidywalne) zmiany konfiguracji wzajemnych polozen i sposobu ruchu obiektéw.
Jednym z czynnikéw, ktory wplywa na jej tylko czeSciowa przewidywalnosé jest ograniczony
zasieg wykrywania przeszkéd wynikajacy z technicznych mozliwosci zastosowanego detektora
przeszkéd [2]. W trakcie lotu samolotu zmniejszaja sie odlegloéci do obiektéw znajdujacych sie
w przedniej polplaszczyznie, dzieki czemu mozna obserwowadé kolejne przeszkody wczeéniej nie-
wykryte. Podobne zjawisko moze wystepowaé¢ w wyniku ograniczonego kata widzenia detektora
czesto znacznie mniejszego od 360°. W wielu pracach po$wieconych opisywanej problematyce
nie sa uwzgledniane wymienione uwarunkowania, ktére w sposéb znaczacy wplywaja na wybor
odpowiedniej metody pozwalajacej na efektywne omijanie ruchomych przeszkod. Inng istotna
kwestia, ktéra powinna podlegaé szczegdtowej analizie w procesie przygotowania dzialan omija-
nia przeszkdd, jest dynamika lecacego obiektu (np. samolotu [8], [11] i Smiglowca [12]). Przygo-
towanie trajektorii manewréw w plaszczyznie horyzontalnej wymaga znajomosci dopuszczalnych
zakres6w promieni zakretéw samolotu [3], [4]. Na ten parametr dla wybranego typu samolotu
moze mie¢ wplyw dluga lista czynnikow, wérod ktorych sa miedzy innymi zmienne stanu ru-
chu samolotu, charakterystyki zastosowanych uktadéw wykonawczych oraz fazy lotu. Te ostatnie
przewaznie wymagaja okreslonej konfiguracji samolotu, np. odpowiedniego potozenie klap i pod-
wozia. W pracy zostanie przedstawiony wplyw czynnikéw — wybranych sposréd wymienionych,
takich jak predko$é uktadéw wykonawczych oraz konfiguracja bez wypuszczonych i z wypusz-
czonymi klapami — na sposéb realizacji manewru omijania w czasie lotu w fazie podejscia do
ladowania.

2. Zalozona trajektoria manewru omijania

Do rozwazan przyjeto pokazang na rys. 1 klase trajektorii ztozonego manewru omijania ru-
chomej przeszkody. Sklada sie z czterech zakretow i jednego odcinka prostoliniowego. Pierwszy
i czwarty zakret ma kierunek przeciwny do ruchu wskazowek zegara, a drugi i trzeci zgodny
z kierunkiem wskazéwek. Pierwszy zakret (od tpps do trri.) stanowi wstepna faze unikniecia
kolizji. Kolejny zakret (od trrie. do trr1) i odcinek prostoliniowy (od trpi do trre) pozwalaja
na trwate ominiecie przeszkody. Powrét do lotu wzdiuz najblizszego odcinka nalezacego do wcze-
$niej zaplanowanej trasy odbywa sie wzdluz trzeciego (od trpe do trpec) 1 czwartego zakretu
(od trrae do tiar). Wszystkie zakrety wykonywane sa z tym samym promieniem rgz; dla danej
stalej predkosci, réwniez z tym samym katem przechylenia (dla warunkéw ustalonego zakretu).
Kolo (stanowiace strefe zakazana dla wybranego samolotu) ma promien rcprp; réwny sumie
wymiaru samolotu, przeszkody oraz przyjetego marginesu bezpieczenstwa. Automatycznie wy-
konany lot wzdtuz pokazanej klasy trajektorii umozliwiaja podane w dalszej czedci pracy prawa
sterowania oraz wartosci zadane, wyliczane dla manewru omijania metodami przedstawionymi
w publikacjach [4] i [5].

3. Wybrane elementy logiki zarzgdzania manewrem omijania

Sposob wspotdziatania wybranych elementéw podejmowania decyzji manewru omijania prze-
szkéd przedstawiono na schemacie (rys. 1). Wykrycie i zidentyfikowanie przez detektor wcze-
$niej nieznanej przeszkody wraz z estymacja przebiegu trajektorii obiektu i samolotu stanowia
niezbedny etap wyboru bezpiecznego manewru [2]. Wspomniany wybér powinien zostaé¢ poprze-
dzony analiza szeregu zmiennych charakteryzujacych ruch samolotu i przeszkody [4]. Analize
przeprowadzono na podstawie wynikéw z symulacji komputerowej matematycznego modelu lo-
tu samolotu dla réznych wartosci predkosci dzialania uktadéw wykonawczych poruszajacych
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Rys. 1. Proponowana klasa trajektorii manewru omijania
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Rys. 2. Schemat wspélpracy elementéw logiki zarzadzania manewrem omijania ruchomych przeszkoéd

powierzchniami sterowymi. W kolejnym kroku sprawdza sie, ktére przeszkody wymagaja omi-
niecia i w jakiej kolejnosci ma odbywaé sie omijanie niebezpiecznych przeszkéd. Do kazdego
takiego manewru dobierany jest ksztalt trajektorii i moment rozpoczecia jej realizacji [5] w ta-
ki sposob, aby zapewni¢ maksymalne bezpieczenstwo w danych warunkach lotu. W czasie lotu
wzdluz wybranej trajektorii omijania musi zostaé zrealizowana cala jej pierwsza faza zawieraja-
ca manewr antykolizyjny, co pozwala na unikniecie bezposredniego niebezpieczenstwa zderzenia
z omijang przeszkoda. Gdy ten etap zostanie wykonany, moze nastapi¢ przerwanie wykonywa-
nia dalszej czesci manewru omijania. Powodem tego jest pojawienie sie zagrozenia nowa kolizja,
wymagajacego natychmiastowej reakcji, z uwagi na wystapienie kryterium zgodnie z opisana
dalej zaleznoscia (4.2). Dla tego nowego zagrozenia znajdywany jest odpowiedni nowy manewr
omijania, ktory staje sie manewrem aktualnym. Zostaje uruchomiony — zgodnie ze schematem
przedstawionym na rys. 2 — w odpowiednim czasie, ktorego wartos¢ byta analizowana miedzy
innymi w publikacji [5]. Wybér kierunku omijania zgodnie z zaproponowanym kryterium (4.8)
minimalnej zmiany kata odchylenia podano w dalszej czesci pracy. Na obecnym etapie zakla-
da sie, ze w granicach przyjetego do rozwazan obszaru nie stosuje sie optymalizacji trajektorii
ominiecia wszystkich przeszkoéd zagrazajacych bezpieczenstwu samolotu.
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4. Parametry i kryteria manewru omijania

W dalszej czesci pracy zostanie przedstawiony zarys metody, ktorej celem jest wykrycie za-
grozenia wystapienia kolizji, sposéb ominiecia niebezpiecznej, ruchomej przeszkody i powrét do
lotu wzdtuz wczesniej zaplanowanej trajektorii. Ze wzgledu na mozliwos¢ wystepowania bardzo
duzej liczby réznych scenariuszy dotyczacych konfiguracji rozmieszczenia i sposobu ruchu ota-
czajacych samolot przeszkodd przyjeto w ramach niezbednych ograniczen nastepujace zatozenia:

e unikniecie kolizji i jej ominiecie odbywa sie bez negocjacji z innymi ruchomymi obiektami,

e nie s3 uwzgledniane prawa drogi,

e obiekty w otoczeniu samolotu przemieszczaja sie ze stata predkoscia bez zmiany kierunku
i wysokosci,

e dostepne sg informacje o wielko$ci przeszkdd i parametrach ich ruchu,

e manewr omijania odbywa sie w plaszczyznie poziomej.

W powszechnie spotykanych warunkach, w jakich odbywaja swoje loty pasazerskie samolo-
ty, powstajace zagrozenia kolizji sa rozwiazywane na drodze porozumienia pomiedzy pilotami
lecacych obiektéw i naziemnej kontroli ruchu z wykorzystaniem metod opisanych miedzy inny-
mi w [6], [14] i [15]. Jednak w pracy przyjeto odmienne rozwiazanie zgodne z podanymi wyzej
zalozeniami w celu znalezienia rozwiazania dla sytuacji braku tacznosci pomiedzy samolotami
i w sytuacjach deficytu czasu [5]. Ocena biezacej sytuacji zagrozenia wystapienia kolizji z ru-
chomymi przeszkodami wymaga sformutowania odpowiedniego kryterium. W zwiazku z tym
proponuje sie zastosowanie kryterium braku zagrozenia kolizji z i-ta przeszkodg w formie trzech
nieréwnosci o nastepujacej postaci:

Uyri <pii V Yvri>pu AN TSpi > TCMBI (4.1)

Dwa pierwsze warunki sa rownowazne potozeniu wektora wzglednej predkosci Vgp; pomiedzy
stycznymi do okregu (rys. 3 i rys. 4). Graniczne polozenie tego wektora ma miejsce, gdy lezy
on na jednej z tych stycznych. Trzecia nieréwnosé (4.1) stanowi warunek minimalnej odleglosci
od przeszkody. Gdy istnieje wiecej niz jedna przeszkoda spelniajaca warunek (4.1), znajdywana
jest przeszkoda (indeks k), ktéra powinna byé omijana w pierwszej kolejnosci. Charakteryzuje
sie ona najmniejsza wartoscia (w poréwnaniu z innymi przeszkodami) czasu ty, jaki samolot
potrzebuje do osiagniecia strefy zakazanej i jest wyliczona zgodnie z zalezno$cia:

. (TSPi — 'CMBi
tkimin = — 4.2
ki mm( Vers ) (4.2)
gdzie predkosé zblizania sie samolotu do i-tej przeszkody wynosi:
Vspgi = Vs cos [Wsy — Bspi| + Vpi cos [¥py; — Bspil (4.3)

Samolot i wykryta przeszkoda tworza na plaszczyznie uklad samolot-przeszkoda [11]. Wza-
jemne relacje w tym uktadzie opisuja wielkosci fizyczne wystepujace na rys. 3 dla jednej prze-
szkody i na rys. 4 dla przykladowo pokazanych trzech przeszkéd. Podobne relacje wystepuja
w ukladach samolot bezpilotowy i naziemny cel [7] oraz rakieta i cel powietrzny [9]. W po-
kazanym na rys. 4 przyktadzie tylko przeszkoda o numerze 2 stanowi zagrozenie dla samolotu.
Ponizej zostang podane matematyczne zaleznosci opisujace wybrane zmienne pokazane na wspo-
mnianych rysunkach i uzyte w zaleznosciach (4.1)-(4.3). Katy stycznych do okregu o promieniu
roMBi WYNoSza:

T"CMBi
rSpPi

pi, p2i = Bsp; F arcsin (4.4)
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Rys. 4. Zmienne opisujace uktad samolot — przeszkody
Kat Bsp; linii wzroku zawierajacej odcinek OgOp; w ukltadzie wspolrzednych jak na rys. 3 i 4
opisuja zaleznosci:

Yi1pi — Y18
T1p; — T18

Bspi = arctg Bspi = 200 (4.5)

Kat wektora predkosci wzglednej (przeszkody wzgledem samolotu) wynosi:

Y15 + Y1pi

- (4.6)
r18 + T1pi

Uy r; = arctg
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Kryterium (4.2) wyboru przeszkody wymagajacej najszybszej reakcji samolotu nie jest jedy-
ne. Drugim warunkiem wymagajacym natychmiastowego rozpoczecia manewru antykolizyjnego
jest zalezno$¢ okreslana jako kryterium zmiany aktualnej przeszkody i posiada nastepujaca for-
me:

Yy Ri — pjil

J=12 (4.7)
Wz 7Zsr

thmin <
Polega na sprawdzeniu, czy czas osiggniecia zakazanej strefy nie jest mniejszy od czasu trwania
manewru unikniecia kolizji. Zmienna wy 7z, reprezentuje srednia predkosé katowa wykonywanego
zakretu dla danego samolotu w okreslonych warunkach lotu [4].

Istotne dla podjecia decyzji o sposobie wykonania manewru omijania jest okreslenie przedzia-
léw katowych ppij i praj (dla wektora predkosci wzglednej) niezagrozonych kolizja. Wymienione
przedzialy spelniajace warunek (4.1) mozna zapisa¢ w postaci:

Vo € {prij: pra;) N o (i p2i) (4.8)

Zaproponowano kryterium wyboru kierunku zmiany potozenia katowego samolotu (wokodt
osi O,1), ktére pozwala na ominiecie przeszkody. Samolot przemieszcza sie do wybranego prze-
dzialu katowego wolnego od przeszkéd (4.8) w takim kierunku, ktéry zapewnia najmniejszy
przyrost kata odchylenia samolotu zgodnie z zaleznoscia:

AV = min |Psy; — prj| (4.9)

5. Automatyczne sterowanie manewrem omijania
Zaproponowane automatyczne sterowanie lotem samolotu w czasie manewru omijania dziata
w oparciu o prawa sterowania w nastepujacych czterech kanatach — pochylania (5.1), odchylania

(5.2), przechylania (5.3) i predkosci (5.4):

Sus = K{6(0: — 0) + K{H(Q: — Q) + K{iy (W, — W) + K{L (1. — 21)+

5.1

+ K (U, - U) (5:1)
dvs = Kig(®. — D) + K\p(P. — P) + K\y(V) + K{r(R. — R) (5.2)
ors = Kip(®. — ) + K{p(P. — P) + K{1,(V) + K{z(R. — R) (5.3)
ors = K?@(@z -0)+ K?Q(Qz -Q)+ KlTW(Wz -W)+ Kszl(le —z1)+ (5.4)

+ K, (U, = U)

Zmienne stanu wystepujace w prawach sterowania to skladowe predkosci liniowej
Vo = [U,V,W] i katowej Q = [P, Q, R| oraz wspélrzedne polozenia liniowego [z1,y1,21] 1 kato-
wego A = [@,0,¥]. Wektor sterowania u = [dgs,dvs,0rs, ors| zawiera nastepujace elementy:
polozenie katowe steru wysokosci, kierunku, lotek oraz sterowanie uktadem napedowym. Uktad
automatycznego sterowaniem lotem powinien zapewniaé¢ krétki czas regulacji, mate przeregulo-
wanie i dodatkowo dobra doktadnos$é¢ wybranych zmiennych stanu. Wyliczenie wspotczynnikow
wzmocnienia przeprowadzono w oparciu o catkowy wskaznik jakosci [10], [13]:

t=tx
Jg = / (xT'Qix +u'Ru) dt (5.5)
t=0
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Startowe, niezerowe elementy diagonalne macierzy wagowych Qi Ry (5.5) wyliczono z zalez-
nosci opisanych w [1], wykorzystujac zakres zmiennych stanu x i sterujacych u. Macierz wspét-
czynnikéw wzmocnienia wyliczona zostala z wykorzystaniem metody LQR [10], [13]. Wartosci
wspoOtczynnikow wzmocnienia otrzymane w wyniku wczedniej wspomnianej metody zmodyfi-
kowano na drodze symulacji lotu samolotu w celu osiagniecia wymienionych wyzej kryteriow.
Uzyskane wartosci dla lotu z predkoscia 35 m/s wzgledem Ziemi w konfiguracji z wysunietymi
klapami 05 = 45° jak do ladowania zamieszczono w tabeli 1.

Tabela 1. Wspolczynniki wzmocnienia (predkosé lotu 35 m/s, wypuszczone klapy dx = 45°)

rfly [dene] | reffy, [fs) | wf (] | Kl (] | KE (2]

| m | | rad | m rad

0.5128 —0.0861 —10.403 0.0713 —25.488

\% _deg-s_ \% _deg-s_ 174 _deg-s_ \% _dﬂ_ V |deg
KlV m | KlP | rad | KlR | rad | K145 | rad | KW rad

1.2274 0.1035 —37.22 —3.5586 —10.337

L [degs] L [degs] L [degs] L [deg] L [deg]
KIV | Kip | rad | KlR | rad | Kig | rad Kiy | rad |

2.2603 60.21 —17.253 118.92 19.828

T [degs] T deg-s T [degs] T deg T [deg]
Kiy |50 | Kiw [—} Kig | T | | Kia {—} Kio |rad

m | rad | m | rad

452.1 23.5 —177.1 -3.9 —140.1

6. Wyniki symulacji manewru omijania

Dla przeprowadzonych symulacji manewru ominiecia ruchomej przeszkody przyjeto ponizsze
zalozenia:
e uklad rownan rézniczkowych modelu matematycznego samolotu i uktadéw wykonawczych
rozwiazywano z uzyciem procedury pakietu MatLab Rungego-Kutty czwartego rzedu z kro-
kiem catkowania 0,01 s,

e do rozwazan przyjeto samolot typu [-23 Maneger charakteryzujacy sie miedzy innymi
rozpietoscig skrzydet 8,95 m, catkowita masa 1050 kg i niechowanym podwoziem,

e samolot we wszystkich symulacjach porusza sie ze stata predkoscia liniowa wzgledem Ziemi
35m/s na stalej wysokosci 200 m,

e wszystkie zakrety odbywaja sie z tym samym katem przechylenia @ = 40° (dla warunkéw
ustalonych).

Do uzyskania przedstawionego przebiegu trajektorii zgodnie z zalozonym ksztaltem niezbed-
ne byly wychylenia lotek pokazane na rys. 5. W tych samych warunkach przeprowadzono sy-
mulacje w konfiguracji z wysunietymi klapami §x = 45° i dla dxg = 0°. W obu przypadkach
niezbedne bylo osiagniecie petnego dostepnego zakresu maksymalnych i minimalnych potozen
lotek. Dla konfiguracji bez wysunietych klap wychylenie lotek trwa krocej. Wynika to z mniej-
szego ttumienia w poréwnaniu do konfiguracji z wychylonymi klapami i dzieki temu szybszemu
osigganiu wartosci zadanych. Przy stosunkowo duzym podobienstwie przebiegdéw kata przechyle-
nia (rys. 6) obserwujemy znacznie wieksze wartosci maksymalne predkosci katowej przechylania
w konfiguracji bez wysunietych klap. Przyczyna ta sama, jak dla wychylen lotek.

Na rys. 7 pokazano duze podobienstwo dla obu konfiguracji przebiegéw kata odchylenia
i pewne zauwazalne réznice przebiegu predkosci katowej odchylenia. Dla tej ostatniej zmiennej
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Rys. 5. Wychylenie lotek i trajektoria manewru omijania dla konfiguracji z wysunietymi klapami i bez
wysunietych klap
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Rys. 6. Predkos$¢ katowa przechylenia i kat przechylenia samolotu dla konfiguracji z wysunietymi
klapami i bez wysunietych klap

wystepuja réznice wartosci maksymalnych. Drugi cykl symulacji dotyczyl manewru omijania
wzdtuz trajektorii o tym samym ksztalcie i wysunietych klapach i dla réznych predkosci ukta-
dow wykonawczych. Przyktadowo wybrano nastepujace predkosci wychylania powierzchni ste-
rowych: 15°/s, 30°/s i 80°/s. Znaczne réznice w przebiegu polozenia lotek widoczne wyraznie
w pierwszych 5s przebiegu polozenia tej zmiennej sterujacej (rys. 8). Podobnie fragment zmian
predkosci katowej przechylenia i w calym zakresie czasu trwania manewru — widoczne rézni-
ce w opdznieniach osiggania maksymalnych wartosci (rys. 9). Opdznienia sa tym wieksze im
mniejsza jest predkosé ruchu powierzchni sterowych. Kata przechylania (rys. 10) wolniej rosnie
i ma wieksze przeregulowania dla mniejszej predkosci wychylania powierzchni sterowych. Dla
przebiegu predkosci katowej odchylania (rys. 11) wystepuja wyrazne réznice wartosci ekstreméw
w wyniku réznych szybkosci dziatania ukladow wykonawczych. Stosunkowo najmniejsze réznice
obserwowane sg dla kata odchylenia (rys. 12). W poczatkowym fragmencie widoczne wolniejsze
zmiany tego kata dla mniejszych predkosci katowych uktadéw wykonawczych. Pomimo wyraz-
nych réznic szczegdlnie dla niektorych fragmentéw przebiegdéw zmiennych stanu lotu otrzymano
trajektorie o duzym podobienstwie (rys. 13). Wystepujace kilkumetrowe réznice widoczne w po-
czatkowym fragmencie trajektorii wynikaja z tempa pierwszej fazy zakretu i sa Scidle zwiazane
z szybkosciag ruchu powierzchni lotek.
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Rys. 7. Predkos¢ katowa odchylenia i kat odchylenia samolotu dla konfiguracji z wysunietymi klapami
i bez wysunietych klap
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Rys. 8. Odchylenie lotek dla konfiguracji z wysunigtymi klapami i réznych predkosci uktadu
wykonawczego steréw
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Rys. 9. Predko$¢ katowa przechylania samolotu dla konfiguracji z wysunietymi klapami i réznych
predkosci uktadu wykonawczego steréw
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Rys. 10. Kat przechylenia dla konfiguracji z wysunietymi klapami i réznych predkosci uktadu
wykonawczego steréw
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Rys. 11. Predko$é¢ katowa odchylenia samolotu dla konfiguracji z wysunietymi klapami i réznych
predkosci uktadu wykonawczego steréw
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Rys. 12. Kat odchylenia samolotu dla konfiguracji z wysunietymi klapami i réznych predkosci uktadu
wykonawczego steréw
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Rys. 13. Trajektoria manewru omijania dla konfiguracji z wysunietymi klapami i réznych predkosci

uktadu wykonawczego sterow

7. Whnioski

Przedstawione w poprzednim rozdziale wyniki wykonanych symulacji pozwalaja na sformu-

towanie ponizszych wnioskow.

e Przyjeta metoda sterowania poprawnie realizowala manewry omijania ruchomej przeszko-
dy wzdluz trajektorii o zatozonym ksztalcie dla réznych konfiguracji klap i réznych szyb-
kosciach dziatania uktadéw wykonawczych.

Przedstawione symulacje lotu samolotu w czasie wykonywania manewru omijania potwier-
dzily roznice jego zachowania w konfiguracji klap wlasciwej dla podejscia do ladowania
i w sytuacji, gdy sa one niewypuszczone.

Wyniki symulacji manewru omijania przeszkéd pozwolilty zaobserwowaé wplyw szybko-
Sci dziatania uktadow wykonawczych na przebieg zmiennych ruchu samolotu. Najwieksze
roznice wystapily w fazie poczatkowej wykonywanego manewru omijania.

Odrebnym zagadnieniem pozostaje sposob ksztaltowania przebiegu trajektorii manewru
omijania dla okreslonych scenariuszy wystepujacych ruchomych przeszkod.

Przedstawiona metoda sterowania wymaga zbadania, w jakim stopniu jest odporna na
zewnetrzne zaklécenia.
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Simulation of the automatically controlled collision avoidance maneouvre in the case of
the approach phase of flight and a moving obstacle

Detection of a collision threat and an appropriate decision on passing by an obstacle are necessary for
solving the problem of collision avoidance in the case of aircraft motion. In the airspace, there is a great
variety of scenarios for relative positions and motion of the aircraft and obstacles. On the other hand, the
aircraft can be expected to complete many different tasks during subsequent missions, which causes several
priorities regarding realisation of its motion and pre planning flight trajectories. This variety results in
great complexity of universal methodology for solving the aforementioned problems. In the article, a
method for detecting the threat of collision with an obstacle is presented for the case of many moving
objects appearing within the neighbourhood of the aircraft. The analysis of an algorithm for making
a preliminary decision on avoiding collision with more than one moving obstacle has been carried out.
The shape of a class of evasive trajectories was proposed, and its realisability was proved. Computation
of selected state variables of the aircraft and the obstacle as well as their relative kinematic relations
was found to be crucial for synthesis of the evasive manoeuvre. A structure of automatic control for the
obstacle avoiding manoeuvre was proposed. The parameters of proposed control laws were computed
for configuration and conditions close to typical for the approach manoeuvre. Numerical simulations of
flight were completed for the considered type of aircraft in the aforementioned conditions. The scope
of these simulations covered all phases of the obstacle avoiding manoeuvre, including the return to the
straightline part of the flight trajectory pre planned before the start. The analysis of simulation results
enables, among others, the assessment of influence resulting from actuator dynamics on time variations
of state variables and aircraft position.
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1. Wstep

Artykul przedstawia dynamiczny model sterowania Sledzacego dla celéw misji serwisowej
satelity, ktory zbliza si¢ do satelity-celu. Model dynamiki, uwzgledniajacy ruch postepowy po
orbicie i zmiane orientacji podczas manewrdéw serwisowych, bedacy podstawa algorytmu sterowa-
nia typu ,model-based”, wyprowadzono w kwaternionach. Opis dynamiki obiektu kosmicznego
w zbiorze wspoélrzednych wolnych od osobliwosci rozwiazan rownan dynamiki, np. opis z wy-
korzystaniem kwaternionéw, jest konieczny ze wzgledu na cele sterowania realizowane przez
satelite, np. dokowanie w celu przedluzania zycia satelity-celu, misje serwisowe, np. dostarcza-
nie paliwa czy przechwytywanie tzw. Smieci kosmicznych i nieczynnych satelitow. Nowe obszary
badan, wyznaczajace nowe cele sterowania dla satelitow serwisujacych, to wtasnie przechwytywa-
nie obiektow nieczynnych i niewspotpracujacych lub wykonujacych niekontrolowane perturbacje,
loty serwisowe w formacji, loty pojedynczego satelity wynoszacego wiele mniejszych satelitéw
serwisujacych lub loty pojedynczego satelity wykonujacego kilka zadan serwisowych w trakcie
jednej misji. Aktywne prace badawcze w tych obszarach obejmuja zagadnienia dynamiki, stero-
wania, projektowania elementow wykonawczych dla zaprojektowanych algorytméw sterowania
[1]. Badania te prowadzone sa w zakresie badan podstawowych, testowania nowych rozwiazan
teoretycznych, technicznych i technologicznych czy wreszcie przygotowania i przeprowadzenia
misji kosmicznej. Wszystkie te zakresy badan skladaja sie na koncowe powodzenie misji, sukces
finansowy i postep naukowy pozwalajacy na nastepne kroki w kosmos.

W szczegdlnosci analiza i badania mozliwosci wykonania misji typu ,rendez-vous” i lotéw
w formacji koncentruja sie obecnie w trzech obszarach potencjalnych realizacji. Pierwszy obszar
obejmuje zadania usuwania nieczynnych obiektéw, tzw. $émieci kosmicznych, z orbit LEO. Usu-
wanie nieczynnych obiektéw realizowane jest w ramach misji E-DeOrbit. Drugi obszar zajmuje
sie potencjalnym wykorzystanie lotéw formacji satelitéw. Taka misja jest PROBA 3, majaca na
celu testowanie algorytmoéw sterowania w formacji; jest wiec misja testowania technologii. Trzeci
obszar badawczy to misje serwisowe. Misje takie wymagajg opracowania i zastosowania algoryt-
moéw sterowania do precyzyjnych manewrdéw, nie moga zaburzaé pracy obiektu serwisowanego
lub oddziatywaé na jego system operacyjny. Misje takie sg projektowane wielofunkcyjnie i wie-
lozadaniowo. Zagadnienia planowania takich misji sa aktualnie obszarem intensywnych badan
teoretycznych w zakresie modelowania, projektowania algorytmoéw sterowania i ich testowania
numerycznego, planowania scenariusza misji itp. Badania takie prowadzone sg takze w firmie
SENER oraz we wspotpracy naukowej z Politechnika Warszawska.



126

E. Jarzebowska, M. Szwajewski

Niniejsza praca przedstawia wyniki badan z zakresu dynamiki i sterowania satelita przezna-
czonym do misji serwisowych ze szczegdlnym uwzglednieniem stabilno$ci numerycznej modelu
dynamiki i dynamicznego modelu sterowania oraz doboru algorytmu sterowania przy zatozonym
scenariuszu misji. Badania obejmuja wiec dwa obszary — dynamike uktadéw nieswobodnych i nie-
liniowa teorie sterowania. Do badan wybrano koncepcje misji satelity geostacjonarnego. Satelita
moze mieé¢ strukture modutows, taka ze mozliwa jest wymiana moduléw, np. z paliwem lub
uszkodzonych elementéw napedu. Dodatkowo przewidziany jest dla satelity lot w rezimie tzw.
dryfu swobodnego, co oznacza, ze z punktu widzenia sterowania satelita jest obiektem niedoste-
rowanym, a jego model jest nieholonomicznym uktadem sterowania.

Jeden ze scenariuszy misji przedstawiony w artykule jest misja serwisowa na orbicie geosyn-
chronicznej. Celem misji jest dokowanie do satelity celu i przejecie jego funkcji. W szczegdlnosci
artykutl przedstawia nowe podejscie do projektu i analizy misji serwisowej. Kompletny opis dy-
namiki ruchu po orbicie i reorientacji wzgledem orbity, wyposazenie modelu satelity w kota reak-
cyjne, silniki, uwzglednienie oddzialywania promieniowania stonecznego i atmosfery, pozwalaja
na zbudowanie ogdlnego dynamicznego modelu sterowania. Szczegdlna uwage zwrdocono na ruch
satelity w polu grawitacyjnym. Standardowe metody catkowania réwnan dynamiki obiektow ru-
chomych, np. metoda Runge-Kutta lub Rosenbrocka, nie pozwalaja na uzyskanie prawidlowego
rozwigzania réwnan ruchu satelity, gdyz nie zachowuja energii i kretu uktadu. W konsekwencji
satelita nie porusza sie po swojej orbicie i rozwigzania numeryczne, a wiec potencjalne zaprojek-
towane algorytmy sterowania, sa btedne. Konieczne jest zastosowanie dedykowanych algorytméw
catkowania. W pracy stosujemy metode Gaussa-Jacksona, w ktérej catkowanie odbywa sie me-
toda wielokrokowa typu predykator korektor.

Wiyniki badan teoretycznych ilustrujg testy numeryczne dla satelity sledzacego wybrany cel.
Podejscie do celu wymaga §ledzenia ruchu celu i wykonania manewréw reorientacji. Wybér
i implementacja algorytmu sterowania zaleza od misji i trybu lotu satelity; przetestowano kilka
scenariuszy manewrow reorientacji i doboru efektywnych algorytméw sterowania. Inne rodzaje
misji, ktoérych scenariusze moga zostaé opracowane na podstawie scenariusza przedstawionego
w artykule, to np. serwisowanie w opcji tzw. funkcjonalnych iBOSS, moduléw do serwisowania
na orbicie tak, ze jeden satelita serwisujacy moze obstuzyé kilka celéw. Zastosowane podejscie
do dynamiki i dynamicznego modelu sterowania Sledzacego wydaja sie by¢ obiecujace do roz-
szerzenia badan na ztozone struktury satelitow, przeanalizowanie awaryjnych stanéw lotu, lotu
w formacji i innych ztozonych misji kosmicznych.

2. Analiza misji serwisowej

Punktem wyjscia do analizy ruchu jest moment, gdy satelita jest juz na orbicie geostacjo-
narnej. Satelita-cel jest pasywny i nie wspiera procesu dokowania. Zatozenie to jest uzasadnione,
biorac pod uwage, ze satelity telekomunikacyjne moga nadal dziata¢, ale muszg byé przeniesione
na orbite cmentarng w krétkim okresie czasu. Do analizy misji uzyto ukladu wspdirzednych
zwigzanego z satelita serwisowanym. Misje podzielono na trzy gtowne fazy. W pierwszej fazie
satelita szuka celu, w drugiej fazie wykonuje manewry okrazajace satelite-cel, a w ostatniej fazie
nastepuje przygotowanie do dokowania. Uktadem wspoétrzednych, wedlug ktérego bedzie oblicza-
na zmiana predkosci satelity serwisujacego, jest uktad wspéirzednych zwiazany z satelita-celem
[2]. Na rysunku 1 przedstawiono satelite-cel oraz zwiazany z nim uktad wspélrzednych:

e 0% H ma przeciwny zwrot do orbitalnego momentu pedu,
e 0% R jest skierowana do centrum Ziemi,

e 0%V jest skierowana jak prawoskretny uktad wspotrzednych.
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Rys. 1. Uklad wspélrzednych satelity celu na orbicie

Do modeli numerycznych przyjeto ponizsze parametry orbity geostacjonarnej:

e promien orbity: r = 42164 km,

e stala grawitacyjna: u = 3986 000 km? /s2,

e czas obiegu: T' = 86 164s (27/w)’

Protokdt misji, ktora jest analizowany zostal przedstawiony w tabeli 1.

Tabela 1. Protokél misji serwisowej

Punkty kontrolne Cras Opis
manewru

A1(+35km na osi V) 6h Satelita znajduje si¢ na osi V' i szu-
ka celu. System GNC okresla orbite
docelowq.

Al do A2 12h Transfer do punktu A2.

A2 (+2km na osi V) 1h Podejécie na odlegtosé 2000 m do ce-
lu. Definiowanie ruchu satelity celu.

A2 do A3a (+400m na osi V) 2h Przygotowanie podejécia do satelity
celu.

A3a do A3b (—200m na osi V bar) 1h Kolejne zblizenie i analiza ruchu celu.

A3b do A3 (+100m na osi V) 1h Przemieszczenie z osi V na oS R.

A3 do A4 (=500 m na osi R) 6h Podejscie po osi R od celu.

A4 do A5 (—20m na osi R) 10min | Satelita jest okolo20m od celu.

A5 do A6 (7m od celu) 10min | W punkcie A6 satelita jest okoto 7m
od celu.

A6 (—7m na osi R) 10min | Rozpoczyna sie przygotowanie do do-
kowania.

A6 do AT 20min | Satelita jest gotowy do zadokowania.

3. Model dynamiki satelity serwisujacego

3.1. Dynamika reorientacji satelity

Na podstawie zdefiniowanego scenariusza rozpoczeto prace modelowania dynamiki satelity
serwisujacego. Opis dynamiki satelity sklada sie z réwnan ruchu postepowego i obrotowego.
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Roéwnania ruchu uwzgledniaja zaburzenia wynikajace ze Srodowiska kosmicznego. W réwnaniach
ruchu sktadniki z indeksem E wyrazone sa w inercjalnym uktadzie wspdélrzednych, natomiast
z ineksem B zwiazane sg z ukladem zwigzanym z satelita. Réwnania Eulera dla satelity maja
postaé¢ ogdlna:

pdwBPE _

I
dt

Mp (3.1)

Roéwnanie (3.1) wyrazamy w ukladzie zwiazanym z satelita i przeksztalcamy do postaci:

dw?®

= - (I5)"1(—QP1BwP + Mp) (3.2)

gdzie kolejne sktadniki sa nastepujace:

D 0 —-r ¢
wB = ¢ Qf=|r 0 —p (3.3)
r —q p 0

Roéwnanie (3.2) sklada sie z trzech nieliniowych réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu. Roz-
wiazanie roOwnan najczesciej przedstawiane jest w katach Eulera. W przypadku modelowania
dynamiki satelitéw uzycie katow Eulera powodowaloby dobrze znane osobliwosci podczas obro-
téw satelity [3]. Dlatego zdecydowano, aby do przedstawiania obrotéw uzy¢ parametréw Eulera
zwanych kwaternionami. Obrét wyrazony w kwaternionach sktada sie z czterech sktadowych:

q=qo +iq1 +Jjg2 + kg3 (3.4)

Wazna wlasnoscia kwaternionu jest zachowanie normy, ktora jest sumg kwadratéw czterech
sktadowych kwaternionu i jest réwna 1. Podczas obliczen numerycznych norma kwaternionu
musi by¢ sprawdzana w kazdym kroku catkowania, czyli:

GrE+aE =1 (3.5)

3.2. Dynamika ruchu orbitalnego satelity

Roéwnania ruchu satelity poruszajacego sie¢ wokél punktowej masy bedacej planeta mozna
przedstawié¢ nastepujaco:

2
% - —%r (3.6)
gdzie r jest wektorem polozenia obiektu na orbicie, a u jest stala grawitacyjna. Do powyzszego
rownania dotaczono zaburzenia ruchu satelity wynikajace z $rodowiska kosmicznego. Gléwne
zrodla zaburzen to pola grawitacyjne innych cial niebieskich oraz wiatr stoneczny.

Podczas przeprowadzania eksperymentéw numerycznych zauwazono, ze standardowe algo-
rytmy catkowania powoduja silny wzrost energii w uktadzie. Wynika on z duzego btedu nume-
rycznego. Podczas analiz satelita cel bardzo szybko wypadal z zadanej orbity. Zdecydowano, aby
do analiz wykorzysta¢ metode Gaussa-Jacksona [4].

W trakcie analiz sprawdzano ruch satelity po orbicie z zaburzeniami oraz bez. Analizy ruchu
bez zaburzenia maja na celu sprawdzenie, czy podczas calkowania niegenerowane sa znaczace
btedy numeryczne. Na rysunkach 2 i 3 przedstawiono wyniki symulacji ruchu po orbicie wykonane
metoda Gaussa-Jacksona. Satelita krazy po orbicie nie ,uciekajac” z niej.
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Rys. 2. Polozenie satelity na orbicie w ruchu bez zaburzen

Position on orbit with perturbation on Y axis
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Rys. 3. Polozenie satelity na orbicie z zaburzeniami

4. Uklad sterowania satelity

Gléwnymi elementami wykonawczymi stuzacymi na satelicie do zmiany orientacji sg kota
reakcyjne 1 silniki korekcyjne. Do okreslenia orientacji uktad wykonawczy wymaga informaciji,
jaka sciezke ruchu musi realizowaé. Z tego powodu wymagane sg dane wejsciowe pochodzace od
uktadéw pomiarowych. Na satelicie informacje te przesylane sa przez czujniki, takie jak czujniki
gwiazd i stonca. W badaniach symulacyjnych takie dane uzyskano na podstawie obliczen geome-
trycznych. Opierajac sie na nich, zaplanowano reorientacje satelity. Uktad sterowania realizuje
cel ,wykonuj reorientacje wedtug zdefiniowanej Sciezki”. Satelita ma dokonaé reorientacji w taki
sposéb, aby uktad optoelektroniczny podazal okreslong trajektoria.

Do tego zadania wybrany zostal uklad sterowania oparty o algorytm obliczanego momentu
[5]. Réwnanie dynamiki (3.2) w postaci wektorowej:

Mp = Mg + C(g,4) + D(g) (4.1)
linearyzujemy w petli sprzezenia zwrotnego, otrzymujac:
dg=u (4.2)

gdzie q jest wektorem zmiennych stanu, czyli wektorem orientacji satelity w jego uktadzie wspot-
rzednych, a u nowym wektorem wejs$¢ sterujacych, np. typu PD. Dynamika ruchu sterowanego
satelity ma postacé:

Mp = M(dq — kqé — kpe) + C(g,q) + D(g)
e=q-—qq

(4.3)
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gdzie qq jest wektorem zadanego ruchu, ktéry ma realizowac satelita. Wielkosci kg i &}, sg wzmoc-
nieniami algorytmu PD.

5. Platforma testowa systemu

W celu sprawdzenia poprawnosci dziatania podsystemu IP (ang. Image Postprocessing), czy-
li modutu okreslajacego wzajemne polozenie satelitéw na podstawie zdje¢ wykonanych przez
system wizyjny satelity serwisujacego, zdecydowano si¢ na budowe platformy testowej. Gtow-
nym jej zadaniem jest poréwnanie danych dotyczacych pozycji satelitow uzyskanych z obliczen
i tych uzyskanych z modutu IP. Na rysunku 4 przedstawiono schemat budowy zaprojektowanej

platformy.
PROGRAM b MogUt
GRAFICZNY OBROBKI
Rendery OBRAZU

£ \
Obrazy rzeczy-
wiste
v
Pozycja i orien-
MODUE tacja w prze- RMODDE
OBLICZENIOWY strzeni
Pozycja i orienta-
cja w przestrzeni
7 y

POROWNANIE

Rys. 4. Schemat budowy platformy testowe;j

Praca platformy zaczyna sie od pobrania danych na temat pozycji i orientacji w przestrzeni
satelitow, Ksiezyca, Ziemi i Stonica. Informacje te sa przekazane z Modutu Obliczeniowego, ktéry
bazuje na opisanych w poprzednich rozdziatach obliczeniach. Wezytane dane przekazywane sa
do programu graficznego.

W programie graficznym nastepuje symulacja ruchu wspomnianych obiektéw, podczas ktorej
wykonywane sg fotorealistyczne zdjecia zwane potocznie renderami. Zdjecia te przedstawiaja
widok z kamery satelity serwisujacego i moga postuzyé do okreslenia jego pozycji wzgledem
innych obiektéw.

Kolejnym modutem jest Modut Obrébki Obrazu. Modut ten jest odpowiedzialny za dodanie
gwiazd do zdjeé, a takze za uwzglednienie niedoskonalodci, jakie posiadaja realistyczne zdjecia,
czyli szumoéw i degradacji obrazu. Wynikiem pracy tego modutu jest seria obrazéw, zgodnych
z rzeczywistoscia, ktore mozna uzyé w Module IP. Wynikiem pracy tego modutu sa nowe dane na
temat pozycji, ktore mozna poréwnaé z wynikami Modutu Obliczeniowego i dokonaé ewentualnej
korekty potozenia przed wykonaniem kolejnego cyklu pracy Platformy Testowej. Na zdjeciach, na
rysunkach 5-7 przedstawione sa kolejno satelita serwisujacy, satelita-cel oraz satelita serwisujacy
na tle Ziemi. Istotne na tych zdjeciach jest widoczne zacienie obiektéw oraz odbicia $witala..

6. Symulacje zmian orientacji satelity zgodnie z zadang trajektorig
Model satelity serwisujacego zostal przyjety na podstawie dokumentacji firmy SENER jako

jeden z mozliwych satelitéw do wykonywania misji serwisujacych (rys. 8). Ponizej przedstawiono
dane satelity:
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Rys. 5. Satelita serwisujacy widziany pod katem w stosunku do Stonca

Rys. 6. Satelita klienta widziany pod katem w stosunku do Stonca

Rys. 7. Widok satelity serwisujacego na tle Ziemi
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e masa maksymalna — 1000 kg (w tym masa paliwa),

zaktadana masa paliwa — Xe 400 kg,

glugosé paneli stonecznych — 15 m (wymiary modulu z = 1,50 m, y = 1m, z = 2m),
e macierz momentéw bezwiladnoéci [kgm?]:
I, —P,, —P. 2645 0 0

I,=|-P, I, —P.l=|0 698 0 (6.1)
~P,, —P., L 0 0 2355

X — 0§ zwigzana z
elementem do- 7
kujgcym

Y — o$ obrotu paneli
stonecznych

Rys. 8. Model satelity serwisujacego wedlug koncepcji firmy SENER

Na rysunku 9 przedstawiono wizualizacje trajektorii zadanej oraz wynikajacej z ruchu sateli-
ty wykonujacego manewr podazania po zadanej $ciezce. Obie Sciezki zostaly pokazane na sferze.
Sciezka niebieska jest $ciezka zdefiniowana przez system nawigacji. Sciezka czerwona jest reali-
zowana przez satelite za pomoca sterowania. Manewr taki wykonywany jest na przyktad w mo-
mencie, gdy satelite chcemy zadokowaé¢ do niekooperujacego satelity-celu. W przedstawionej
symulacji zadano rézne potozenia poczatkowe oraz niewielkie warto$ci wzmocnienia w algoryt-
mie sterowania, w celu sprawdzenia, jak uklad sterowania wykona postawione zadanie $ledzenia
zadanej $ciezki.
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Rys. 9. Widok $ciezki zadania i wykonywanej przez satelite

Warto$¢ momentéw sterowania w algorytmie obliczanego momentu przedstawiono na rysun-
kach 10 do 12. Sa to warto$ci momentow, ktére musza wygenerowaé kota reakcyjne wzgledem
osi x, y oraz z, aby satelita podazal po trajektorii zadanej przedstawionej na rysunku 9.
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7. ‘Whnioski

W artykule przedstawiono protokdét misji serwisowej satelity wedtug zadanego scenariusza,
dla ktérego zbudowano model dynamiki w kwaternionach. W celu zrealizowania misji serwisowej
zaprojektowano algorytm sterowania i przetestowano go dla przyktadowych manewréw satelity.

Nastepne etapy badan przewiduja zdefiniowanie uktadu sterowania dla ruchu orbitalnego
oraz zdefiniowanie uktadu sterowania w kwaternionach.
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Dynamic model of tracking satellite control system in the servicing mission

The paper presents a dynamic control model for a satellite in its servicing mission. The dynamics
includes both orbital dynamics and attitude dynamics. Equations of the satellite dynamics are free of
singularities due to their derivation in quaternion notation. The control system presented in the paper
is based on the computed torque technique dedicated to nonlinear dynamic control systems. Validation
of satellite movements is performed on a test platform which visualizes the view from a satellite camera
via pictures and high definition movies. The testing platform can be used also for testing visual based
control algorithms, which is out of the scope of this paper. Numerical simulation results presented in the
paper present required torques as time functions which allow selection of reaction wheels with required
parameters or redefine a servicing strategy.
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Wraz z rozwojem bezzalogowych systeméw powietrznych (BSyP) pojawil sie problem przy-
jecia strategii ich eksploatacji. Okreslenie zasad eksploatacji BSyP konieczne jest dla wta-
$ciwego ich przygotowania i uzycia oraz utrzymania ich w wymaganym stanie technicznym,
ktory gwarantuje bezpieczenstwo lotéw. W dostepnej autorom literaturze brakuje wiarygod-
nych informacji dotyczacych zasad okreslania strategii eksploatacji BSyP. W zwiazku z tym
istnieje potrzeba rozpoznania oraz interpretacji podstawowych charakterystyk eksploatacy;j-
nych bezzalogowych systemow powietrznych. Celem publikacji jest przedstawienie wlasnosci
bezzalogowych systeméw powietrznych, ktére sa zlozonymi obiektami technicznymi. Doko-
nano analizy w zakresie funkcjonalnosci i potencjatu uzytkowego. Zapewnienie efektywnej
eksploatacji bezzalogowych systeméw powietrznych nastepuje przede wszystkim dzigki wia-
$ciwemu zarzadzaniu eksploatacja, w tym przyjeciu odpowiednich zasad i modeli jej ste-
rowania. W publikacji szczegdlna uwage zwrdcono na wlasnoéci bezzalogowych systemdow
powietrznych jako obiektéw eksploatacji. Dokonano analizy mozliwych zasad eksploatacji
BSyP oraz oméwiono zalety i wady tych zasad, tj.: uzytkowania nienaprawialnego BSyP
do uszkodzenia, uzytkowania naprawialnego BSyP do uszkodzenia, obslugiwania technicz-
nego okresowego, obstugiwania diagnostycznego ciagtego. Przedstawiono propozycje modeli
sterowania w systemie eksploatacji bezzalogowych systeméw powietrznych.

1. Wstep

Bezzalogowy system powietrzny (BSyP) ma okre$lona strukture, tj. uporzadkowany zbiér
wspolnie pracujacych zespoléow i elementow, tworzacych jego konstrukcje, zapewniajaca wyko-
nanie przez niego zadanych funkcji. Poczatkowa jakos¢ bezzalogowego systemu powietrznego
okreslaja czynniki konstrukcyjno-produkecyjne, do ktérych naleza:

e wyboér rozwigzan konstrukcyjnych,

e wybor elementow i materiatow,

e technologia wytwarzania elementow, zespoléw, montaz i préby systemu,

e jakos¢ produkcji, charakterystyki kontroli biezacej i wyjéciowe;j.

Jednym z wazniejszych zadan w kompleksie dzialan na rzecz podnoszenia jakosci bezzato-
gowych systeméw powietrznych sa badania i prace majace na celu okreslenie optymalnej (wg

okreslonych kryteriéw) strategii ich eksploatacji. Jakos$é eksploatacji bezzalogowego systemu po-
wietrznego okreslaja czynniki eksploatacyjne, do ktorych naleza:

e wybor prawidlowych zakreséw eksploatacji systemu i jego obstugi technicznej,
e kwalifikacje personelu obstugujacego i jakos¢ jego pracy,

e warunki pracy zespoléw i elementéw systemu (zakresy temperaturowe, wlasciwosci fizyko-
chemiczne materialéw, oddzialywanie srodowiska zewnetrznego),
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e wielkosci i okresowos¢ powtarzania sie obciazen eksploatacyjnych przenoszonych przez ze-
spoly i elementy systemu bezzalogowego.

Zasady sterowania eksploatacja musza by¢ uwzgledniane juz na etapie projektowania-
-konstruowania, gdyz ma to szczegdlny wplyw na stan techniczny i bezpieczenstwo lotéw bez-
zalogowych statkéw powietrznych. Myslenie eksploatacyjne projektanta-konstruktora powinno
by¢ istotnym elementem w budowie bezzalogowych systeméw powietrznych.

Wyniki badan naukowych o eksploatacji obiektéw naziemnych oraz zalogowej techniki lot-
niczej sa publikowane w licznych czasopismach naukowo-technicznych [1]-[4], [6]-[10]. Z analizy
literaturowej wynika, ze eksploatowanie obiektow jest procesem zawierajacym dwie fazy. Pierw-
sza faza to ich uzytkowanie, a druga — obshugiwanie. Uzytkowanie jest to proces realizacji zadan,
do wykonania ktérego obiekt zostal przewidziany. Obstugiwanie jest to proces odtwarzania po-
trzebnych wlasciwosci obiektu, czyli jest to proces realizacji zadania obslugowego. Pozadanym
wynikiem procesu obslugiwania jest stan zdatnosci uzytkowej obiektu. Procesowi uzytkowania
towarzyszy zazwycza]j proces degeneracji obiektu (tzn. proces jego zuzywania, pogarszania jego
wlasciwosci, proces dezorganizacji) [4], [10]. W rezultacie procesu degeneracji nastepuje utrata
zdatnosci uzytkowej. Konieczna jest interwencja ukierunkowana na odtworzenie wymaganych
wlasciwosci obiektu, czyli odtworzenie wymaganego stanu technicznego [4], [10]. W literaturze
jest bardzo mato informacji dotyczacych eksploatacji bezzalogowych systemoéw powietrznych.
Publikacje przedstawiaja gléwnie trudnosci zwigzane z udokumentowaniem przez producentéw
BSyP strategii ich eksploatacji. Wskazujg one, ze uzytkownicy BSyP muszg sami opracowywaé
wlasne procedury ich obstugiwania [11], [12].

Bezzalogowy system powietrzny odznacza sie specyficznymi cechami w poréwnaniu do obiek-
téw sterowanych lub kierowanych bezposrednio przez czlowieka (zaloge) i w zwiazku z tym
mozna domniemywac, ze podlegal bedzie zmodyfikowanym zasadom eksploatacji. Istnieje wiec
potrzeba dyskusji na forach publikatoréw naukowych w zakresie rozpoznania oraz interpretacji
podstawowych wtasnosci eksploatacyjnych bezzalogowych systeméw powietrznych, w tym ich
funkcjonalnosci i potencjatu uzytkowego oraz wynikajacych stad wlasnosci eksploatacyjnych.

G1éwne elementy eksploatacji bezzatogowych systemow powietrznych przedstawiono w tabeli
na rys. 1. W zastosowaniu do eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego przedmiotem
naszego zainteresowania bedzie obiekt eksploatacji oraz modele sterowania w eksploatacji.

o
EKSPLOATACJA
o Procesy eksploatacji Zarzadzanie
System eksploatacji B e
Procesy sterowane | Procesy niesterowane SEparcie
. * modele
* obiekt * procesy ;
" oo : B y sterowdania
eksploatacji uzytkowania ”
iy w eksploatacyi
* * procesy kadzalnosé * diagnostyka
eksploatacyjna obslugiwania USRI —
i degradacja
- logistyka ‘
E - S 7K .
eksploatacyjna B . * badania
i AERGIA eksploatacyjne
otoczenie . 1 obstugiwania P Y
eksploatacji

Rys. 1. Elementy eksploatacji BSyP

Zapewnienie efektywnej eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego, przy zadanym
skladzie i strukturze systemu, nastepuje przede wszystkim dzieki wlasciwemu zarzadzaniu ta
eksploatacja i w konsekwencji przyjecia odpowiednich modeli jej sterowania.
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2. Budowa bezzalogowego systemu powietrznego

Bezzalogowy system powietrzny (ang. Unmanned Aerial System — UAS) jest to system oparty
o bezzalogowe statki powietrzne (ang. Unmanned Aerial Vehicle— UAV) oraz system sterowania
i kierowania ich lotem, startu i odzyskiwania (rys. 2).

Bezzatogowy
system
powietrzny

Naziemna
System stacja Bez:taaltoe%(owy
startu kierowania =
i kontroli lotu ROMIBLEZNY,

Rys. 2. Schemat bezzalogowego systemu powietrznego

Gléwnym podsystemem BSyP jest wiec bezzalogowy statek powietrzny (BSP). BSP jest kon-
strukcja sktadajaca sie z nastepujacych elementéw (rys. 3): platowca (kadtub, skrzydta z klapami
i lotkami, stateczniki ze sterami), silnika napedowego wraz z ukladem jego sterowania i zasilania
paliwem, pokladowego systemu sterowania (PSS), zasilania elektrycznego, systemu transmisji
i systeméw zadaniowych.

Bezzatogowy
statek

powietrzny

Rys. 3. Schemat bezzalogowego statku powietrznego

Jednym z najwazniejszych elementéw bezzatogowego systemu powietrznego jest uktad stero-
wania i kontroli lotem (USiKL). W sklad USiKL wchodza: pokladowy system sterownia (PSS)
i naziemny system sterownia (NSS). Zadaniem PSS USiKL jest stabilizacja bezzalogowego statku
powietrznego w locie i realizacja zadanej trasy lotu, odczyt parametréw lotu (aerodynamicznych
z czujnikow cisnieniowych podlaczonych do rurki Pitota, orientacji przestrzennej z przyspiesze-
niomierzy i zyroskopéw predkosciowych oraz nawigacyjnych z odbiornika nawigacji satelitarnej
GPS), odfiltrowanie i przetwarzanie tych sygnaléw przez uktad mikrokomputera, przygotowanie
sygnalu do transmisji (przez radiomodem), a nastepnie wystanie danych do naziemnej stacji
kierowania i kontroli lotu (NSKL). W skilad PSS USiKL wchodza: radiomodem poktadowy,
autopilot, uklad dystrybucji zasilania i sygnaléw sterowania (Powerboard), serwomechanizmy
wychylania powierzchni sterowych (sterowania lotem w kanale pochylenia, przechylenia i odchy-
lenia) oraz uktadu sterowania zespotem napedowym, odbiornik aparatury zdalnego sterowania,
anteny nadawczo-odbiorcze. Gléwnym elementem PSS USIiKL jest autopilot (rys. 4) z uklada-
mi: orientacji przestrzennej, nawigacji GPS, nadzoru misji, automatycznego sterowania lotem
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w kanale pochylenia, przechylenia, odchylenia, wysokosci i predkosci. Zadania realizowane przez
autopilota to:

e wyznaczanie w czasie rzeczywistym niezbednych przyspieszen i predkosci katowych,

e zapewnienie stabilizacji BSP (w petli sprzezenia zwrotnego), chroniac przed szybkimi za-
ktéceniami typu podmuch, turbulencja,

e wyznaczanie w czasie rzeczywistym katow orientacji przestrzennej BSP,
e wyznaczanie w czasie rzeczywistym kursu, predkosci i wysokosci lotu,

e akwizycja danych o polozeniu BSP, potozeniu punktu docelowego oraz przeliczanie tych
danych,

e utrzymywanie tacznosci (,data link”) ze stacja naziemna, w celu nadzorowania lotem BSP.

3 x akcelerometry

3 x zyroskopy predkosciowe

czujnik ci§énienia stat ——@
czujnik cisnienia dynam

(procedury | i Serwgw&troler —(Sewo 4)

algorytmy

sterowania)
e (Sewot)

Centralna Jednostka
Obliczeniowa

Przetwornik A/C (el *
Odbiornik
RC

35MHz

GPS (5Hz)  fipp

Radiomodem

ﬂﬂ 1 | KOMpAS

Uktad akwizycji danych
(CompactFlash) Wysokocio-
mierz

Uklad zasilania

Rys. 4. Schemat ogélny moduléw autopilota poktadowego systemu sterownia USiKL

Naziemna stacja kierowania i kontroli lotu (NSKL) stanowi integralna cze$é¢ USiKL, kté-
ra jest niezbedna do operowania bezzalogowym statkiem powietrznym. Zadaniem NSKL jest:
sterowanie BSP w czasie wykonywania zadania w roznych misjach w czasie rzeczywistym, od-
bidér transmisji przesytanej z pokitadu i rozkodowywanie tych danych, prezentacja graficzna pa-
rametréw pilotazowo-nawigacyjnych, prezentacja mapy zobrazowujacej planowang i aktualnie
realizowana trase lotu (rys. 5). W sklad naziemnej stacji kierowania i kontroli lotu wchodza:
komputer z oprogramowaniem NSS (sterowanie BSP bez bezposredniego kontaktu wzrokowe-
go operatora z BSP — tryb lotu automatycznego), monitory zobrazowania, aparatura zdalnego
sterowania (sterowanie realizowane w zakresie kontaktu wzrokowego operatora z BSP — tryb
sterownia recznego) oraz modul radiomodemu wraz z antena nadawczo-odbiorcza.

Kolejnym elementem bezzalogowego systemu powietrznego jest system wspomagania startu.
W zaleznosci od typu bezzalogowego statku powietrznego mozemy mie¢ do czynienia z przed-
stawionymi na rys. 6 rodzajami systeméw wspomagania startu.
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pIRSPEED 4o

Rys. 5. Stanowisko kierowania i kontroli lotu BSyP: (a) widok ogélny, (b) prezentacja graficzna
parametréw pilotazowo-nawigacyjnych, (¢) mapa zobrazowania planowanej i realizowanej trasy lotu

Rys. 6. Przyklady systeméw wspomagania startu bezzalogowych statkéw powietrznych: (a) wyrzucanie
z reki, (b) wystrzeliwanie z wyrzutni startowych (wyrzutnie pneumatyczne lub linowe),
(c) wystrzeliwanie za pomoca silnika rakietowego, (d) na wlasnym podwoziu
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3. Modele sterowania w eksploatacji bezzalogowych systeméw powietrznych

Opracowujac propozycje modeli sterowania w eksploatacji, autorzy oparli si¢ na klasycznym
modelu, ktéry sklada sie z ukladu sterowanego i sterujacego [5]. W zwiazku z tym, dokonujac
dekompozycji systemu eksploatacji BSyP, mozemy wyrdzni¢ nastepujace podsystemy:

e system wykonywania eksploatacji BSyP, ktory z kolei dzieli sie na system uzytkowania

i system obstugiwania (system sterowany),

e system kierowania eksploatacja BSyP (system sterujacy).

Rozpatrujac strategie eksploatacji bezzalogowych systemoéw powietrznych, mozemy wyrdznié
nastepujace ich rodzaje:

e cksploatacja BSyP nienaprawialnego — uzytkowanie BSyP do pierwszego uszkodzenia, po
czym obiekt jest poddawany likwidacji (rys. 7),

e cksploatacja BSyP naprawialnego — w przypadku uszkodzenia podejmowana jest decyzja
o naprawie lub likwidacji (rys. 8),

e cksploatacja BSyP z okresowym obslugiwaniem technicznym (wedlug resursu) — zaloze-
niem tej strategii jest Scisle okreslony okres uzytkowania, liczony na przyktad iloscig go-
dziny lotu BSP, po ktérym nastepuje z géry zaplanowany program obstug (rys. 9),

e cksploatacja BSyP z ciaglym obstugiwaniem diagnostycznym (wedlug stanu technicznego)
— strategia ta polega na cigglym monitorowaniu stanu technicznego obiektu w trakcie jego
uzytkowania i podejmowaniu decyzji dotyczacych obstugiwania technicznego w zaleznosci
od danych diagnostycznych.

Wielkosci W
uzytkowania

sterujace

PUNKT System wykonywania PUNKT
DECYZYJUNY == eksploatacji BSyP 4 DECYZYJUNY B

Likwidacja
BSyP

System kierowania
eksploatacja BSyP

System eksploataciji
BSyP nienaprawialny

Rys. 7. Schemat modelu eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego nienaprawialnego

Przyjecie strategii polegajacych na uzytkowaniu BSyP do wystapienia uszkodzenia (rys. 7
i 8) nie oznacza, ze zadne obslugiwania techniczne nie sa wykonywane. Obiekty BSyP sa pod-
dawane konserwacji, regulacji czy tez wymianie lub uzupelnianiu materialéw eksploatacyjnych.
Charakterystyczna cecha takiego podejscia jest brak podejmowania dziatan zapobiegawczych.
Modele tego typu moga mieé¢ zastosowanie do obiektow tatwo zastepowalnych, o stosunkowo
niskim koszcie zakupu (np. cele powietrzne). Nalezy jednak wzia¢ pod uwage, ze wadami tego
typu podejscia sa: ryzyko zwiazane ze skutkami uszkodzenia obiektu, ograniczona mozliwo$é
zaplanowania eksploatacji oraz dorazny charakter obstugiwania.

Kolejne dwa modele sterowania w eksploatacji opieraja sie na zalozeniu, ze znacznie korzyst-
niej jest podejmowac dzialania o charakterze zapobiegawczym niz niwelowaé skutki wystapienia
uszkodzenia.

Strategia eksploatacji polegajaca na okresowym obslugiwaniu technicznym (rys. 9) charak-
teryzuje sie Scisle zaplanowanymi obstugiwaniami i rygorystycznie przestrzeganymi okresami



Modele systemu eksploatacji bezzalogowych statkéw powietrznych

141

Wielkosci
sterujgce

PUNKT
DECYZYJINY

Naprawa BSyP

Wynik
uzytkowania

Likwidacja
BSyP

System wykonywania
eksploatacji BSyP

PUNKT
DECYZY JNY

System kierowania
eksploatacja BSyP

System eksploataciji
BSyP naprawialny

Rys. 8. Schemat modelu eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego naprawialnego
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Rys. 9. Schemat modelu eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego z okresowym obstugiwaniem
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Rys. 10. Schemat modelu eksploatacji bezzalogowego systemu powietrznego z ciagltym obslugiwaniem

diagnostycznym
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uzytkowania. Tego typu system eksploatacji moze dziala¢ w sposéb prawidlowy, kiedy zostanie
zasilony informacjami zwigzanymi z normatywami uzytkowania i obstugiwaniami wynikajacymi
z wiedzy i doswiadczenia jego projektantéow. Plany dotyczace obstugiwan technicznych opraco-
wywane sg na podstawie badan eksploatacyjnych i nie zaleza od faktycznego stanu technicznego
obiektu. Model tego typu charakteryzuje sie latwoscia kontroli eksploatacji obiektéw, natomiast
jego wada sg stosunkowo wysokie koszty.

Ostatnia z omawianych strategii eksploatacji (z ciaglym obslugiwaniem diagnostycznym)
charakteryzuje sie podejmowaniem decyzji dotyczacych obstugiwan technicznych na podstawie
biezacej oceny stanu technicznego bezzalogowego systemu powietrznego. Mozliwosé rozwoju te-
go typu podejscia do eksploatacji pojawila sie¢ wraz z rozwojem metod diagnostycznych oraz
systemow informatycznych, ktore stuza do pozyskiwania, gromadzenia i analizy danych pocho-
dzacych z BSyP. Nalezy nadmienié¢, ze bezzalogowy system powietrzny eksploatowany wedtug
tego modelu powinien charakteryzowac¢ sie bardzo wysoka podatnoscia obstugowa, a personel
wykonujacy obstugiwania powinien by¢ wykwalifikowany i doswiadczony. Model stwarza mozli-
wo$¢ bardzo intensywnej eksploatacji BSyP, jednak wiaze sie to ze znaczacym wzrostem kosztow
zwigzanych przede wszystkim z rozbudowa systemoéw informatycznych.

4. Whnioski

7 dotychczasowej analizy literatury wynika, ze brak jest kompleksowego podejscia do zasad
okreslania strategii eksploatacji bezzalogowych systeméw powietrznych. Istnieje wiec potrzeba
dalszych prac w zakresie rozpoznania oraz interpretacji podstawowych wlasnosci eksploatacyj-
nych bezzalogowych systeméw powietrznych.

Jako$¢ eksploatacji obiektéw technicznych zalezy od jego trwalosci i podatnosci obstugowej,
jakosci organizacyjnej stuzb eksploatacji oraz profesjonalizmu personelu i systemow zarzadzania.
Catosé wymienionych sktadnikéw moze poprawnie funkcjonowaé wytacznie w oparciu o wiedze
naukowa.

Ponadto warto dodaé, ze podejmowanie decyzji eksploatacyjnych zalezy nie tylko od stanu
technicznego BSyP, lecz rowniez od cech psychofizycznych cztowieka-operatora oraz wtasciwosci
otoczenia (Srodowiska, systeméw wspoéldzialajacych i przeciwdzialajacych itp.). Duza rézno-
rodno$¢ obiektéw bezzalogowych systemoéw powietrznych sprawia, ze nie zasadne jest przyjecie
jednego, uniwersalnego modelu sterowania eksploatacja dla wszystkich typéw BSyP. Co wie-
cej, z dotychczasowych doswiadczen autoréow wynika, ze w ramach jednego typu bezzalogowego
systemu powietrznego mozliwe jest przyjecie roznych strategii eksploatacyjnych dla kazdego
z obiektéw systemu.

Prawidlowe sterowanie eksploatacja mozna uzyskaé¢ wéwczas, jezeli decydentowi zostana do-
starczone zaréwno informacje o ogdlnych prawach rzadzacych rozpatrywanym systemem, jak
i o jego aktualnych, przesztych i przysztych, indywidualnych wtasciwosciach.
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Models of the maintenance system of unmanned aerial vehicles

The development of unmanned air systems caused the need to define a strategy of their maintenance.
It is necessary to establish operating rules for UAS maintenance to keep them in the required condition,
which guarantees safety of the flights. In the available literature, there is no reliable information on the
maintenance strategy of UAS. Therefore, there is a need to identify and interpret the key operating
characteristics of unmanned air systems. The aim of this paper is to present the properties of unmanned
air systems as objects of maintenance and also the characteristics of possible maintenance strategies of
UAS.
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Dynamiczny rozwdj bezzalogowych statkéw powietrznych wymusil budowe urzadzen wspo-
magajacych start popularnie nazywanych wyrzutniami startowymi. Zastosowanie wyrzutni
startowych zwieksza mozliwosci operacyjne BSP (UAV) i eliminuje konieczno$é wykorzysty-
wania lotniska do wykonywania zadan przez BSP (UAV). Przeznaczenie wyrzutni (dla jakiej
rodziny BSP jest dedykowana) okresla nastepujace wymagania: minimalna predko$é po-
czatkowa (BSL), dopuszczalna mase startowa (BSL), dopuszczalne przyspieszenie startowe
(BSL), minimalna droge rozpedzania (dlugo$¢ biezni startowej), minimalna droge hamowa-
nia wozka startowego, czas odtworzenia gotowosci startowej wyrzutni. W pracy zaprezen-
towano przeglad istniejacych rozwiazan konstrukcyjnych wyrzutni startowych ze szczegdl-
nym uwzglednieniem rozwiazan krajowych, w tym wyrzutni eksploatowanych w ITWL. Na
przykladzie wyrzutni ITWL oméwiono charakterystyczne parametry pracy (maksymalna
energia startu, obwiednia predkosci, zakres masy startowej BSP) i mozliwosci zastosowa-
nia wyrzutni wraz z przykladowymi BSP (UAV), dla ktérych sa dedykowane. Szczegblowo
zaprezentowano zestawienie parametréw funkcjonalnych wyrzutni linowych i pneumatycz-
nych. Przedstawiono obwiednie predkosci dla wyrzutni linowych i pneumatycznych ITWL
oraz zestawiono je z przyktadowymi obwiedniami wyrzutni §wiatowych. Na podstawie wie-
loletniego do$wiadczenia w budowie i eksploatacji wyrzutni w ITWL opracowano algorytm
doboru najwazniejszych parametréow funkcjonalnych wyrzutni ze wzgledu na jej przeznacze-
nie. Zaprezentowany algorytm pozwala na okreslenie toku postepowania w doborze wyrzutni
dla postawionych wymagan. Algorytm mozna implementowa¢ w toku projektowania systemu
bezzalogowych statkow powietrznych, jak réwniez juz na poziomie eksploatacji istniejacego
systemu.

1. Wstep

Wsréd bezzalogowych statkéw latajacych (BSL) spotyka sie aparaty najrézniejszych typow,
w tym najliczniejsza grupe stanowia samoloty. Wiele z tych samolotow, z powodu swojej masy
i rozmiaréw uniemozliwiajacych start z reki, a takze duzego obciazenia powierzchni nosnej i cia-
gu, wymaga wspomagania podczas startu, ktére zapewnia np. wyrzutnia startowa. Bardzo duza
rozpietos¢ mas startowych samolotéw bezzatogowych sprawia, ze stosowane sa bardzo rézne wy-
rzutnie startowe, od stosunkowo prostych gumowych, po dosé¢ zlozone hydropneumatyczne. Nie
istnieje uniwersalny rodzaj wyrzutni dostosowany do calej rodziny BSL-i, kazda wyrzutnie pro-
jektuje sie do okreslonych zadan i dla okreslonego typu BSL-a czy celu powietrznego. W I'TWL
zostaly zbudowane i sa w ciaglej eksploatacji wyrzutnie linowe. W zwiazku z ograniczeniami
zwiazanymi ze zrédlem energii (liny gumowe, relaksacja gumy, wplyw czynnikéw $rodowisko-
wych temperatura, wilgotno$¢) w wyrzutniach linowych, w ITWL zaprojektowano i wykonano
wyrzutnie pneumatyczne. Wyrzutnia o napedzie pneumatycznym ze wzgledu na zrédto energii
jest jedna z najbardziej uniwersalnych wyrzutni stosowanych do wspomagania startu samolotow
bezzalogowych. Zapewnia duzy i plynny zakres zmiany parametréw startowych, tj. predkosé
startu, kat wzniosu biezni startowej, energie startu [1], [2]. Spoéréd parametréw charaktery-
zujacych wyrzutnie startowa mozna wyrézni¢ najwazniejsze: rozporzadzalna energia wyrzutni,
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maksymalna masa startowa UAV, minimalna predkosé startu UAV (dla okreslonej masy UAV),
maksymalne przyspieszenie startowe UAV, minimalna droga rozpedzania UAV, minimalna droga
hamowania (dobieg wézka startowego WS).

2. Wyrzutnie linowe

W ITWL od wielu juz lat eksploatowane sa wyrzutnie linowe. Wyrzutnie tego typu (rys. 1)
zostaly zaprojektowane i zbudowane dla celéw powietrznych typu WU ,,Szerszen” i JU , Komar”.
Zestawy sterowanych manewrujacych celéw powietrznych (ZSMCP) wykorzystywane sa gléwnie
przy okazji strzelan poligonowych wojsk rakietowych.

Podstawowe dane techniczne wyrzutni ZSMCP:

e energia wyrzutni — 9,5 kJ,

e maksymalna predkosé startowa — 25 m/s,

e maksymalna masa startowa BSL-a — 37 kg,
e dlugoéé rozbiegu — 4.1 m,

e przyspieszenie — 7,8 g dla predkosci 25m/s,
e liczba gum — 6,

e naciagg gum reczny.

Rys. 1. Wyrzutnia ZSMCP na poligonowym stanowisku startowym z celem powietrznym WU
»SZERSZEN”

Wraz z rozwojem napedu celéw powietrznych (odrzutowy cel powietrzny OCP JET 1) oraz
wzrostem wymagan parametréw startowych (predkosé startu i masa startowa) powstala po-
trzeba zbudowania wyrzutni linowej o znaczaco wiekszej energii startowej niz wyrzutni ZSMCP.
W wyniku prac projektowych powstala wyrzutnia linowa OCP. Zasadnicze zmiany, jakie zostaty
na niej wprowadzone w stosunku do wyrzutni ZSMCP, to zwickszenie drogi rozbiegu i liczby
gum startowych (rys. 2).

Podstawowe dane techniczne wyrzutni linowej OCP JET 1:

e energia wyrzutni — 19kJ,
e maksymalna predkosé¢ startowa — 28 m/s,
e maksymalna masa startowa BSL-a — 40 kg,

e dlugodé rozbiegu — 6.2 m,
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e przyspieszenie — 6,5 g dla predkosci 28 m/s,
e liczba gum — 12,

e naciag gum — wciggarka elektryczna.

Rys. 2. Wyrzutnia linowa OCP na poligonowym stanowisku startowym z odrzutowym celem
powietrznym OCP JET 1

Dla kazdej z wyrzutni przed eksploatacja nalezy okresli¢ jej obszar zastosowania (maksy-
malna mase startowanego obiektu i zakres predkosci). Wyrzutnie linowe zostaly przebadane
w ITWL w celu okreslenia predkosci startowych dla okreslonych mas. W tym celu wykonano
stalowe walce o masach odpowiadajacych poszczegdlnym masom BSL-i i dokonano z nich strze-
lan, okreslajac maksymalne predkosci wystrzatlu (procedura okreslania maksymalnej predkosci
wozka startowego wyrzutni opisana zostala w pozycji [2]). Na rys. 3 zaprezentowano obwiednie
predkosci dla wyrzutni linowych ZSMCP i OCP JET 1.

Obwiednie predkosci wyrzatni linowy ch ITWL
10

Linowa OCP JET 1

——Linawa ZSMCP

100

PREDKOSC [km'h

10 15 20 2% 30 35 40 45 50 55 60 65
MASA ]

Rys. 3. Obwiednia predkosci dla wyrzutni linowej ZSMCP (czarna), OCP JET 1 (zielona)

3. Wyrzutnie pneumatyczne

W trakcie eksploatacji wyrzutni linowej OCP JET 1 powstala potrzeba zbudowania wy-
rzutni o wiekszej energii startu (wicksza masa startowa BSL-a), elastycznej zmianie parame-
trow startowych (zmiana parametréw startowych zwiazana z demontazem lub montazem gumy
startowej — operacja czasochlonna i wykonywana przez specjalistyczny personel) i wyzszym po-
ziomie niezawodno$ci (trwalosé lin startowych okolo 7 strzatéw). W odpowiedzi na powyzsze
zaprojektowano i zbudowano wyrzutnie o napedzie pneumatycznym. Wyrzutnie pneumatyczne
zbudowane w ITWL maja budowe kratownicowa biezni startowej, w ktorej zabudowany jest
cylinder startowy. Elementy i podzespoty ukladu pneumatycznego wyrzutni zbudowane sa z go-
towych komponentéw. Zasada dzialania ukladu napedowego wyrzutni pneumatycznej oparta jest
0 rozprezanie sprezonego powietrza ze zbiornika gléwnego w cylindrze startowym. Po otwarciu
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zaworu gléwnego nastepuje rozprezanie powietrza ze zbiornika gtéwnego do cylindra startowe-
go. Powietrze napiera na powierzchnie ttoka, wprawiajac go w ruch. Koniec ttoka polaczony
jest z wozkiem startowym za pomoca linki stalowej. Sita wytwarzana na ttoku startowym jest
proporcjonalna do cisnienia sprezonego powietrza i czynnego pola powierzchni tloka. Wygene-
rowana sita na ttoku przekazywana jest bezposrednio za pomoca uktadu rolkowo-linkowego na
wozek startowy.

Hamowanie na pneumatycznej wyrzutni startowej oparte jest o dwa uklady hamowania.
Uktad hamowania wozka startowego oparty jest o dwa zewnetrzne cylindry hamujace, pota-
czone ze soba poprzeczna lina hamujaca. Uklad ten stuzy do zatrzymania wozka startowego.
W trakcie startu cylindry hamujace napelniane sa ci$nieniem proporcjonalnym do cisnienia
startu, dzieki temu uzyskuje si¢ wstepne napiecie poprzecznej liny hamujacej. Wozek startowy
chwytakiem zbiera poprzeczna ling hamujaca, w tlokach nastepuje wzrost ci$nienia az do mo-
mentu zatrzymania wozka startowego. Drugi uklad hamujacy stuzacy do wyhamowania ttoka
startowego oparty jest o tlok startowy i odcinek cylindra startowego zwany czescia hamujaca.
Ttok, przechodzac w odcinek cylindra hamujacy, rozpoczyna sprezanie powietrza. Dodatkowo na
poczatku cylindra hamujacego wykonane sg otwory upustowe w celu rozprezenia cisnienia powie-
trza od strony napedowej. Sprezanie trwa do momentu, kiedy zostanie osiagnieta odpowiednia
sila (proporcjonalna do ci$nienia i pola powierzchni tloka) [1], [2]. Na rys. 4 zaprezentowano
wyrzutnie pneumatycznag WPA-1. Natomiast na rys. 5 i 6 zaprezentowano wyrzutnie WSP-1.
Zasadnicza réznica pomiedzy tymi wyrzutniami pneumatycznymi zwigzana jest z maksymalng
energia startu. Wyrzutnia WPA-1 jest wyposazona w cylinder startowy DN 100, a wyrzutni
WSP-1 cylinder startowy DN 150.

Rys. 4. Wyrzutnia WPA-1 na poligonowym stanowisku startowym z odrzutowym celem powietrznym
OCP JET 1 (z prawej) i OCP JET 2 (z lewej)

Podstawowe dane techniczne wyrzutni pneumatycznej WPA-1:
e energia wyrzutni — 36 kJ,

e maksymalna predko$¢ startowa — 38 m/s,

e maksymalna masa startowa BSL-a — 55 kg,

e dlugosé rozbiegu na biezni startowej — 5,5m

e przyspieszenie — 13 g dla predkosci 38 m/s,

e cidnienie maksymalne — 10 bar,

e zakres regulacji kata wzniosu biezni startowej 0°-15°.

Podstawowe dane techniczne wyrzutni WSP-1:
e rozporzadzalna energia startu — 68 kJ,
e dlugos¢ biezni — 9m w wersji startowej, w tym droga rozbiegu 6,3 m,

e predkosé startu — 40 m/s dla masy 95 kg,
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Rys. 5. Wyrzutnia WSP-1 na poligonowym stanowisku startowym z rodzina odrzutowych celi
powietrznych OCP JET 2

Rys. 6. Wyrzutnia WSP-1 tuz przed startem odrzutowego celu powietrznego OCP JET 2

e maksymalna masa startowa BSL-a — do 120 kg,
e maksymalne przyspieszenie — 12,9 g dla predkosci 40 m/s,
e maksymalne ci$nienie robocze — 10 bar,

e zakres regulacji kata wzniosu biezni startowej 0°-15°.

Dla wyrzutni pneumatycznych przeprowadzono szereg badan [1], [2] w celu okreélenia ich ob-
szaru zastosowania. Tak zostaly okreslone obwiednie predkosci (rys. 7). Na ponizszych obwied-
niach predkoéci wida¢ wplyw parametréw funkcjonalnych na obszar ich zastosowania. Przyrost
energii startu powoduje zwickszenia obszaru zastosowania w strone wigkszych mas, natomiast
zmiana drogi rozbiegu (z 5,5m WPA-1 na 6,3m WS nr 1) wplywa na proporcjonalny przyrost
predkosci startu.

Cbwiednie predkoda vwarz ni pneumaycznych THL
150
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Rys. 7. Obwiednia predkosci dla wyrzutni pneumatycznej WPA-1 (niebieska), WS nr 1 (czerwona)
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4. Algorytm doboru

W ITWL na bazie do$wiadczen pochodzacych z eksploatacji wyrzutni linowych i pneuma-
tycznych wypracowano algorytm doboru rodzaju wyrzutni i jej parametréw startowych dla wy-
branego BSL-a (rys. 8). Podstawowymi danymi wej$ciowymi sa: masa startowa BSL-a, predkos¢
startu oraz dopuszczalne przyspieszenie. Na podstawie danych wejSciowych okreslana jest roz-
porzadzalna energia startu. Wielkos¢ rozporzadzalnej energii startu decyduje o rodzaju napedu
wyrzutni (linowa, pneumatyczna). W kolejnym kroku algorytmu okreslane sa parametry startowe
danej wyrzutni (parametry gazodynamiczne: ci$nienie, pojemnos¢ zbiornika dla wyrzutni pneu-
matycznej, dltugosé i liczba lin dla wyrzutni linowej). Dla wyznaczonych parametréw startowych
nalezy sprawdzi¢ z dostepnymi obwiedniami predkosé dla wyrzutni, ktéra spelnia postawione
wymagania.

[ START
m - masa BSP
Vs - predkose startu BSP
a - dopuszczalne przyspicszenic BSP

Okresli¢ rozporzadzalng energig startu

Wyrzutnie - rgii rozporzadzalnej . o o
—<__ 3 > % “ > Wyrzutnie linowe
pneumatyczne = i predkosci startu BSF
L - Okresli¢ parametry

konstrukeyjne tj. liczba i dlugo$¢

Okresli¢c parametry gazodynamiczne lin, droga rozbicgu i dobicgu

(cisnienie. poj. zbiornika) i konstrukcyjne ;
(droga rozbiegu . dobicgu $rednica cylindra) / l
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Sprawdzenie parametrow startowych z
dostgpnymi obwiedniami WS
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Rys. 8. Algorytm doboru wyrzutni startowej

5. Zestawienie wyrzutni

Dla poréwnania mozliwosci i obszaru zastosowania wyrzutni ITWL ponizej zaprezentowano
kilka przyktadowych konstrukeji wyrzutni $wiatowych (rys. 9-11).
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Rys. 9. Wyrzutnia UAV FACTORY 6kJ i obwiednia predkosci
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Dane techniczne wyrzutni UAV FACTORY 6kJ:

energia rozporzadzalna — 6 kJ,

predko$¢ — 23 m/s dla masy 22 kg,

masy BSL-i — 10-22 kg,

maksymalna masa startowa — 35 kg,

predkoscié¢ startowa — 18,2m/s,

przyspieszenie — 7 g dla predkosci 23 m/s i masy 22 kg,
dlugosé biezni startowej — 3,7 m,

maksymalne ci$nienie robocze — 10 bar, [3].

Y red heccwr rmcu fa
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Rys. 10. Wyrzutnia Robonic MCO0315L i obwiednia predkosci

Dane techniczne wyrzutni MCO315L:

maksymalna predkosé startowa — 15 m/s dla BSL 30 kg,
maksymalna masa BSL-a — 40 kg,

maksymalne przyspieszenie dla predkosci powyzej 15m/s — < 12 g,
dlugosé biezni startowej — 3,5m,

maksymalne ci$nienie robocze — 10 bar, [4].
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Rys. 11. Wyrzutnia Robonic MC2555LLR i obwiednia predkosci

Dane techniczne wyrzutni ROBONIC MC2555LLR:

maksymalna predkosé startowa — 55 m/s dla BSL 250 kg,
maksymalna masa BSL-a — 500 kg,

przyspieszenie — 10 g dla predkosci 55 m/s,

dtugosé biezni startowej — 16,7 m,

maksymalne cidnienie robocze — 10 bar,

zakres kata ustawienia biezni 8° do 15°, [4].
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Obwiednie predkosci wyrzutni startowy ch ITWL
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Rys. 12. Zestawienie obwiedni predkosci dla wyrzutni startowych ITWL: pneumatycznej WPA-1
(niebieska), WS nr 1 (czerwona), linowa ZSMCP (czarna), linowa OCP JET 1 (zielona)

Obwiednie predkosci wyrzutni startowych
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Rys. 13. Zestawienie obwiedni predkosci dla wyrzutni startowych: pneumatycznej WPA-1 (niebieska),
WS nr 1 (czerwona), linowa ZSMCP (czarna), linowa OCP JET 1 (zielona), UAV Factory (granatowa),
MCO 315L (pomaraiczowa)

6. Podsumowanie

Przedstawione wyrzutnie ITWL (linowe i pneumatyczne) wpisuja sie w zakres eksploatowa-
nych celéw powietrznych i BSL-i. Potwierdzeniem sa zbudowane na podstawie badan stanowi-
skowych i eksploatacji obwiednie predkosci.

Algorytm doboru wyrzutni startowej jest funkcjonalny, a jego poprawnosé¢ potwierdzono
przy okazji doboru wyrzutni startowej dla OCP JET 1. Kolejnym potwierdzenie poprawnosci
zbudowanego algorytmu byto zaprojektowanie i zbudowanie wyrzutni pneumatycznej WSP-1
dla celu powietrznego OCP JET 2.

7 zaprezentowanego algorytmu i zbudowanych obwiedni predkosci wynika, ze najwazniejszym
kryterium wyboru WS sa: energia rozporzadzalna, masa i predko$é startu oraz maksymalne
przeciazenie.

Obwiednia predkosci WS stanowi kompletny obraz pola mozliwosci i zastosowan WS oraz
stanowi kryterium poréwnawcze WS miedzy soba. Na zestawieniu obwiedni predkosci — szczegdl-
nie na rys. 12 i 13 — mozna przejrzyscie dostrzec obszary zastosowania poszczegdlnych wyrzutni
oraz wypelnienie tego obszaru przez wyrzutnie ITWL.

Na obwiedni predkosci odczytaé¢ mozna rowniez wpltyw poszczegdlnych parametrow na wia-
snosci funkcjonalne wyrzutni (przyrost drogi rozbiegu wraz ze wzrostem rozporzadzalnej energii
startu powoduje przyrost predkosci startu i masy startowej, natomiast przyrost rozporzadzalnej
energii startu powoduje tylko przyrost masy startowej).
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Review and selection criteria of UAV launchers

The dynamic development of unmanned aircraft has forced the construction of start assistive devices,
popularly called the launchers. Application of launchers increases the operational capabilities of UAV and
eliminates the need to use the airport for operation of the UAV. Application of a launcher (for which the
family of UAVs is dedicated) sets out the following requirements: the minimum initial velocity, allowable
takeoff weight, permissible starting acceleration, minimum path acceleration (length of the start track)
and the minimum braking distance of the track.

The paper presents an overview of the existing design solutions with a particular focus on domestic
solutions including launchers operated in ITWL. For example, the launcher ITWL is discussed in terms
of specific operating parameters (maximum power take-off, envelope of speed, range-off mass BSP) and
the possibility to launch with examples of UAV for which it is dedicated. The launchers are presented in
detail summary of their functional parameters.

Based on many years of experience in construction and operation of launchers, an algorithm for
selection of the most important functional parameters of the launch has been developed. The presented
algorithm allows one to determine the course of actions during selection of the launch set requirements.
The algorithm can be implemented to the course of designing a system of unmanned aircraft as well as
to service of the existing system.
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Obecnie do bezzalogowych statkéw powietrznych stosuje sie tlokowe silniki spalinowe malej
mocy. Producenci tych silnikéw nie okreslaja precyzyjnie ich charakterystyk. Ze wzgledu
na specyfike sterowania i obciazenia zespolu napedowego bezzalogowych statkow powietrz-
nych wymagana jest dokladna znajomos¢ charakterystyk momentow i mocy zastosowanych
w nich silnikow spalinowych. W artykule zaprezentowano metode analitycznego wyznacza-
nia mocy i momentu ttokowych silnikéw spalinowych matej mocy do bezzatogowych statkow
powietrznych. Przedstawiono konstrukcje wykonanej od podstaw kompaktowej hamowni sil-
nikéw tlokowych malej mocy oraz sposéb dokonywania pomiaréw majacych na celu okre-
$lenie maksymalnego momentu obrotowego i maksymalnej mocy. Do eksperymentalnego
wyznaczania mocy i momentu silnika spalinowego wykorzystano, w zaleznosci od sposobu
obciazania silnika, trzy rozwiazania: obciazanie silnika za pomoca hamulca hydraulicznego,
obciazanie silnika za pomoca hamulca elektrycznego, obcigzanie silnika z wykorzystaniem
szeregu Smigiel o réznym skoku. Pomiar obcigzenia dla stalych obrotéw silnika spalinowego
polegal na zréwnowazeniu sily napedowej za pomoca hamulca i obliczeniu momentu oraz
mocy silnika na podstawie danych z tensometru i tachometru. Przedstawiono wyniki badan
oraz ich analiz¢ z réznych sposobéw hamowania silnika malej mocy. Sformutowano wnioski
koncowe dotyczace wyboru metody badan silnika do bezzalogowego statku powietrznego.

Stowa kluczowe: lotnictwo, silnik tlokowy, bezzalogowy statek powietrzny, moc silnika, mo-
ment silnika

1. Wstep

Bezzalogowe statki powietrzne (BSP) to obecnie bardzo dynamicznie rozwijajacy sie rodzaj
lotnictwa. Wraz z ich rozwojem pojawil sie problem doboru tlokowych silnikéw spalinowych.
Najczesciej do BSP stosuje sie silniki spalinowe matej mocy charakteryzujace sie nastepujacymi
parametrami: moc do 25 kW, moment obrotowy do 40 Nm, masa silnika z ptynami roboczymi do
35kg [2], [5], [6]. Ponadto cechy wyrézniajace LST (lotniczy silnik tlokowy) do BSP od innych
silnikéw tego rodzaju to:

e niski stosunek masy do mocy (tzw. obciazenia mocy) — im nizszy wspélczynnik masy do
mocy, tym sprawniejszy naped i wieksze osiagi BSP. Dla LST matej mocy wspotczynnik
masy do mocy wynosi okoto 0,4kg/kW. Jest to w zasadzie warto$¢ graniczna i kazda
modyfikacja silnika ttokowego o takim wspoétczynniku przynosi tylko nieproporcjonalnie
duzy przyrost masy do wzrostu mocy [1], [5], [6];

e mala liczba cylindréw — LST do BSP zazwyczaj posiadaja jeden lub dwa cylindry (nie
czesto spotyka sie uklad czterech cylindréw);

e mechanizm sterowania silnikiem — w LST stosuje si¢ tylko gérnozaworowy mechanizmem
sterowania silnikiem, nawet gdy silnik jest w tzw. uktadzie odwréconym;
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e warunki pracy — LST pracuje w bardzo zréznicowanych warunkach temperaturowych, ci-
$nienia i zawartosci tlenu. BSP przemieszcza si¢ w pionie, a w tym wypadku wtasciwosci
atmosfery zmieniaja sie znacznie i to w bardzo krétkim czasie;

e odbiér mocy — LST wprawia w ruch gtéwny odbiorniki mocy — $miglo. To warunkuje jego
specyficzna konstrukcje i cechy.

W obecnej chwili gléwnymi problemami w doborze ttokowego silnika spalinowego do BSP
s
e adaptacja silnika z innych urzadzen, spoza zastosowan lotniczych. Wykorzystuje sie silniki
spalinowe o wymaganych parametrach stosowane w innych dziedzinach gospodarki;

e modyfikacje silnika powodujace zmiane charakterystyk jego pracy;

e brak danych producenta odnosnie charakterystyk Smigta i silnika. Producenci silnikéw
spalinowych nie przedstawiaja charakterystyk produkowanych przez siebie silnikéw.

Ze wzgledu na specyfike sterowania i obciazenia zespolu napedowego BSP wymagana jest
doktadna znajomosé charakterystyk momentéw i mocy zastosowanego w nim tlokowego silnika
spalinowego. W dostepnej autorom literaturze naukowo-technicznej brak jest informacji dotycza-
cych precyzyjnych metod wyznaczania charakterystyk silnika spalinowego matej mocy do zasto-
sowan lotniczych. Istnieje wiec potrzeba realizacji prac w zakresie wyznaczania charakterystyk
silnikéw spalinowych dedykowanych do konkretnego typu bezzalogowego statku powietrznego.
Wyznaczanie charakterystyk tlokowego silnika spalinowego do zastosowania w BSP polega na
umieszczeniu kompletnego ttokowego silnika spalinowego wraz z osprzetem na stanowisku ba-
dawczym, ktére umozliwia dowolne obcigzenie silnika i precyzyjny pomiar mocy i momentu
obrotowego dla danego otwarcia przepustnicy silnika [3], [5]. Tlokowy silnik spalinowy podda-
je sie prébom na stanowisku badawczym dla: okreslenia osiaganych przez silnik parametrow
(moment obrotowy, moc i ich charakterystyka w zaleznosci od obrotéw), regulacji parametréw
badanego silnika, badania emisji substancji toksycznych, okreslenia zuzycia paliwa i emisji hata-
su itp. Uzyskane w prébach na stanowisku badawczym warto$ci momentu obrotowego i predkosci
obrotowej watu korbowego silnika umozliwiaja obliczenie jego mocy maksymalnej i okreslenie
przedzialu mocy i momentu uzytecznego (eksploatacyjnego). Znajomos¢ charakterystyki mo-
mentu i mocy danego silnika pozwala dobraé silnik do BSP o optymalnych parametrach pracy
(moc, moment, predko$é obrotowa). Obliczenia teoretyczne mocy i momentu, jak i badania na
stanowisku pomiarowym dotycza silnika tlokowego matej mocy, typu OS-Max 50 SXH Heli.

2. Teoretyczne wyznaczanie momentu i mocy silnika tlokowego matej mocy

Moment obrotowy M, [Nm] odbierany z walu silnika tlokowego wyznacza sie za pomoca
zaleznosci [4], [5]:

Vsspe
™T

M, = (2.1)

gdzie: Vsg [dm?®] — pojemno$é skokowa silnika , p. [kPa] — érednie ciénienie uzyteczne, 7 —
wyrdznik obiegu pracy (4 — dla czterosuwéw, 2 — dla dwusuwéw) [5].

Moc uzyteczna N, [W] (efektywna) to moc odbierana z watlu silnika, ktéra w sposob anali-
tyczny wyznacza sie za pomoca zaleznosci [4], [5]:

2
N, = ;ngpen (2.2)

gdzie: n [s7!] — predko$é obrotowa watu silnika.



Metoda wyznaczania charakterystyk mocy i momentu...

157

Srednie ci$nienie uzyteczne p, [kPa] okresla sie z zaleznoéci [4], [5]:

70

De = ngo (2.3)

gdzie: n — sprawno$é ogélna silnika, 79 — masa wladciwa powietrza otocznia w kg/m3, g, —
jednostkowe zuzycie paliwa w kg/kJ, A — bezwymiarowy wspdlczynnik nadmiaru powietrza,
lp — bezwymiarowa stala stechiometryczna paliwa.

Ze wzoru (2.3) obliczono $rednie ci$nienie uzyteczne p. silnika tlokowego typu OS-Max 50
SXH Heli. Znajac Srednie ci$nienie uzyteczne p, silnika ttokowego typu oraz jego pojemnoéé sko-
kowa, obliczono, wykorzystujac wzory (2.1) i (2.2), moment i moc tego silnika. Wyniki obliczen
teoretycznych momentu i mocy silnika ttokowego typu badanego na stanowisku pomiarowym
przy zatozonych obrotach waltu silnika przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Zestawienie wynikéw obliczen teoretycznych momentu i mocy silnika OS-Max 50
SXH Heli

Predko$¢ obrotowa
n [obr./min]

Moment M, [Nm] 0,874 | 1,127 | 1,423 | 1,756
Moc N, [kW] 0,52 0,832 | 1,248 | 1,872

2500 4000 6000 9000

3. Eksperymentalne wyznaczanie mocy i momentu silnika tlokowego matej mocy

Wyznaczenie charakterystyk momentu i mocy LST wymaga przeprowadzenia badan na sta-
nowisku obciazeniowym. Stanowisko takie powinno umozliwia¢ zadawanie pozadanego obcia-
zenia, czyli odbieranie momentu obrotowego z waltu silnika oraz ciggly pomiar momentu ob-
rotowego silnika. Metoda eksperymentalnego wyznaczania mocy i momentu ttokowego silnika
spalinowego matej mocy do BSP polega na zréwnowazeniu sity napedowej silnika spalinowego
za pomoca hamulca (obciaznika) i obliczeniu momentu oraz mocy silnika na podstawie danych
z czujnika sily i tachometru (licznika obrotéw).

Dla przeprowadzenia badan silnikow spalinowych o mocy do 25kW zaprojektowano i wy-
konano obciazeniowe kompaktowe stanowisko badawcze. Widok stanowiska badawczego przed-
stawiono na rys. 1. Cze$¢ mechaniczng stanowiska stanowi rama stanowiska, przegub wahliwy
wraz z badanym silnikiem tlokowym oraz odbiornik mocy (hamulec). Przegub wahliwy wraz
z badanym silnikiem tlokowym przymocowany jest do ramy stanowiska w sposéb obrotowy przy
pomocy tozysk kulkowych dwurzedowych skosnych tak, aby mozliwe bylo przeniesienie obciazen
zewnetrznych, np. drgania wynikajace z nieréwnomiernosci pracy silnika jednocylindrowego. Do
przeniesienia momentu obrotowego z watu silnika tlokowego do odbiornika mocy (hamulca) zo-
stato uzyte sprzegto podatne typu SFC-SA2 firmy Miki Pulley. Sprzegto to charakteryzuje sie
duza sztywnoscia skretna. W sklad stanowiska wchodzi réwniez zbiornik paliwa.

Do przegubu wahliwego zamocowane jest ramie o znanej dlugosci (rys. 2a). Ramie poprzez
poduszke gumows oddziatuje na czujnik tensometryczny sily. Ramie uniemozliwia obrot prze-
gubu wahan, odbierajac tym samym moment réwny momentowi odbiornika mocy (hamulca).
Do pomiaru predkoéci obrotowej walu silnika tlokowego zabudowany jest w ramie stanowiska
tachometr (rys. 2b).

Pomiar pelnego obcigzenia badanego silnika tlokowego okredlany jest przy stalych obrotach
(punkt stabilnej pracy sinika) dla kazdego konkretnie wybranego kata otwarcia przepustnicy.
Do bardzo doktadnego ustalania kata otwarcia przepustnicy zastosowano $rube mikrometryczna
z linka bowdena (rys. 3).
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Rys. 1. Widok stanowiska badawczego, obciazeniowego do badan ttokowych silnikéw spalinowych

o mocy do 25kW; 1 — odbiornik mocy (hamulec), 2 — sprzeglo, 3 — manometr, 4 — badany silnik,

5 — przegub wahliwy, 6 — zbiornik, 7 — czujnik sily, 8 — uklad rejestracji parametréw pracy silnika,
9 — zawdr dlawiacy, 10 — dzwignia regulacji otwarcia przepustnicy

Rys. 2. Czujniki do pomiaru sily (a) i predkosci obrotowej silnika (b)

Sygnaly pomiarowe wysytane sa cyfrowo ze stanowiska badawczego do komputera PC. Reje-
stracja dotyczy nastepujacych pomiaréw: predkosci obrotowej silnika, sity na czujniku tensome-
trycznym, kata otwarcia przepustnicy, temperatury powietrza dolotowego. Program komputera
PC pozwala na podglad wszystkich tych informacji w czasie rzeczywistym, a takze na rejestra-
cje ich w zadanym przedziale czasu. Tym sposobem sygnaly pomiarowe sa zsynchronizowane
W czasie.

Znajac z pomiaru obcigzania silnika na stanowisku badawczym site z czujnika tensometrycz-
nego i dlugosci ramienia, mozna obliczy¢ moment obrotowy ze wzoru [5]:

My = Pl (3.1)

gdzie: P — sita z czujnik tensometrycznego, [, — dlugosci ramienia.
Moc efektywna silnika, czyli moc tracona na hamulcu (odbiorniku mocy) okresla sie wzorem

[5]:

™™
N = M = — 3.2
. ow w=35 (3.2)

gdzie: n jest predkoscia obrotowsq silnika.
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Rys. 3. Sruba mikrometryczna z linka bowdena do bardzo dokladnego ustalania kata otwarcia
przepustnicy silnika

W zaleznosci od sposobu obciazania silnika tlokowego (hamowania) urzadzeniem odbieraja-
cym moment obrotowy w omawianym stanowisku badawczym moga by¢:

1) pompa hydrauliczna (obciazanie silnika tlokowego za pomoca hamulca hydraulicznego),
2) pradnica (obciazanie silnika za pomoca hamulca elektrycznego) [1], [3], [4],
3) $migla o réznych charakterystykach aerodynamicznych (opornosciowych) [2].

Schemat stanowiska wykorzystujacego obciazenie silnika matej moc za pomocg hamulca hy-

draulicznego (z wykorzystaniem pompy hydraulicznej jako odbiornika mocy) przedstawiono na
rys. 4. Uruchomienie i osiggniecie obrotéw maksymalnych przez silnik spalinowy dla danego
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Ramie — I ‘\ \\ | \
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05 obrotu — “
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]
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Rys. 4. Schemat hamowni silnikow malej mocy z wykorzystaniem pompy hydraulicznej jako odbiornika
mocy

otwarcia jego przepustnicy odbywa sie z odlaczonym hamulcem hydraulicznym (bez obciaze-
nia). Po osiagnieciu dla danego otwarcia przepustnicy maksymalnych obrotéw przez silnik spa-
linowy obcigza sie go poprzez dlawienie przeplywu w linii ttoczenia ukladu hydraulicznego.
Silnik spalinowy obciaza sie do momentu przekroczenia réwnowagi sit, co powoduje jego za-
trzymanie sie. Punktem pomiarowym momentu silnika spalinowego przy stalych obrotach jest
réwnowaga momentu napedowego silnika i momentu odbieranego przez hamulec hydrauliczny.
Obliczenie mocy silnika spalinowego dla danego otwarcia jego przepustnicy dokonuje sie na pod-
stawie danych z tensometru (czujnika sily) i tachometru (licznika obrotéw). W wyniku powstaje
rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla
poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy. Charakterystyke momentu maksymalnego silnika
spalinowego wykresla sie, taczac wierzchotki krzywych rodziny charakterystyk momentu silnika
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spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepust-
nicy.

Na rys. 5 przedstawiono rodzine charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji pred-
kosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy oraz krzywa momentu
maksymalnego. Krzywe przedstawione na rys. 5 zostaly wykreslone na podstawie badan ekspery-
mentalnych spalinowego silnika ttokowego matej mocy typu OS-Max 50 SXH Heli na stanowisku

wykorzystujacym obciazenie silnika za pomoca hamulca hydraulicznego.
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Rys. 5. Rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla
poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy oraz krzywa momentu maksymalnego — hamulec
hydrauliczny

Wynik pomiaru mocy silnika na stanowisku z hamulcem hydraulicznym (z obciazeniem w try-
bie réwnowazenia sily napedowej) obarczony jest bledem. Blad metody obciazenia silnika ha-
mulcem hydraulicznym wynika z trudnosci osiagniecia stabilnej pracy silnika dla maksymalnej
mocy przy danym otwarciu przepustnicy. Zaletg obciazania silnika spalinowego matej mocy za
pomocg hamulca hydraulicznego jest ptynna zmiana obciazenia silnika.

Schemat stanowiska wykorzystujacego obciazenie silnika spalinowego matej mocy za pomoca

hamulca elektrycznego (z wykorzystaniem pradnicy jako odbiornika mocy) przedstawiono na
rys. 6.
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Rys. 6. Schemat hamowni silnikow malej mocy, z wykorzystaniem pradnicy jako odbiornika mocy

Uruchomienie i osiagniecie obrotéw maksymalnych przez silnik spalinowy dla danego otwar-

cia jego przepustnicy odbywa sie ze stopniowym jego obciazaniem przez ukiad hamulca elek-
trycznego. Pomiar mocy silnika na stanowisku z hamulcem elektrycznym (z obciazeniem w trybie



Metoda wyznaczania charakterystyk mocy i momentu...

161

réwnowazenia sily napedowej) umozliwia osiagniecie stabilnej pracy silnika przy maksymalnej
mocy przy danym otwarciu przepustnicy. Osiaga si¢ to w wyniku dopasowania oporu elektrycz-
nego odbiornikéw mocy do obrotéw silnika spalinowego. Zwickszenie oporu elektrycznego uktadu
odbioru mocy powoduje zwickszenie obciazenia silnika spalinowego i spadek obrotow tego silnika.
Powoduje to ptynnos¢ przemieszczenia punktu pracy silnika spalinowego do punktu zrownowaze-
nia sie predkosci obrotowej z oporem elektrycznym odbiornika mocy. Pomiar obcigzeniowy przy
stalych obrotach polega na zréwnowazeniu sity napedowej za pomoca hamulca elektrycznego
i obliczeniu mocy silnika na podstawie danych z tensometru (czujnika silty) i tachometru (licz-
nika obrotéw). W wyniku tego powstaje rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego
w funkcji predkosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy. Charakte-
rystyke momentu maksymalnego silnika spalinowego wykresla sie, laczac wierzchotki krzywych
rodziny charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla
poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy.

Na rys. 7 przedstawiono rodzine charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji pred-
kosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy oraz krzywa momentu
maksymalnego. Krzywe przedstawione na rys. 7 zostaly wykreslone na podstawie badan ekspe-
rymentalnych testowanego silnika na stanowisku wykorzystujacym obciazenie silnika za pomoca
hamulca elektrycznego.
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Rys. 7. Rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla
poszczegdlnych katoéw otwarcia przepustnicy oraz krzywa momentu maksymalnego — hamulec
elektryczny

Wada obcigzania silnika spalinowego matej mocy za pomocg hamulca elektrycznego jest sko-
kowa zmiana obciazenia silnika. Skokowos$¢ zmian obciagzenia silnika wynika z faktu obcigzania
uktadu elektrycznego (odbiornika mocy) przez koniecznos$é wiaczania kolejnych odbiornikéw mo-
cy. Schemat stanowiska wykorzystujacego obciazenie silnika spalinowego matej mocy za pomoca
$migla lotniczego jako odbiornika mocy przedstawiono na rys. 8.

Uruchomienie i osiagniecie obrotéw maksymalnych przez silnik spalinowy dla danego otwar-
cia jego przepustnicy odbywa sie¢ ze stopniowym jego obciazaniem przez $migto lotnicze o stalym
skoku émigta. Po ustabilizowaniu sie obrotéw silnika dokonuje sie pomiaru momentu obciazajace-
go i obliczeniu momentu silnika na podstawie danych z czujnika momentu i tachometru (licznika
obrotéw). W wyniku powstaje rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji
predkosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy przy stalym skoku
$migla lotniczego (obciazajacego). Charakterystyke momentu maksymalnego silnika spalinowe-
go przy jego obciagzeniu $migltem lotniczym o stalym skoku wykresla sie, taczac wierzchotki
krzywych rodziny charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej
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Rys. 8. Schemat hamowni silnikéw malej mocy, z wykorzystaniem $migta lotniczego jako odbiornika
mocy

silnika dla poszczegdlnych katow otwarcia przepustnicy. Obciazanie silnika spalinowego $migta-
mi o réznym skoku pozwala na okreslenie rodziny charakterystyk momentu maksymalnego dla
poszczegdlnych $migiet lotniczych.

Na rys. 9 przedstawiono rodzine charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji pred-
kosci obrotowej silnika dla poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy oraz krzywe momentu
maksymalnego dla $migiet o réznym skoku. Krzywe przedstawione na rys. 9 zostaly wykreslone
na podstawie badan eksperymentalnych LST na stanowisku wykorzystujacym obciazenie silnika
za pomoca typoszeregu Smigiel lotniczych o réznym skoku.

25 4

charakterystyka zewnetrzna dla Smigta 26/12

charakterystyka mocy maksymalnej dla $migta 26/12
Wielom. (opening throttle 20%)
— — Wielom. (opening throttle 40%)

— — Wielom. (opening throttle 60%)

™

— — Wielom. (opening throttle 100%)
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L

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000
Rotation [RPM]

Rys. 9. Rodzina charakterystyk momentu silnika spalinowego w funkcji predkosci obrotowej silnika dla
poszczegdlnych katéw otwarcia przepustnicy oraz krzywa momentu maksymalnego dla Smigta
lotniczego 26/12 [2]

Wada obciazania silnika spalinowego malej mocy za pomoca $migta lotniczego jest trudnosé
w uzyskaniu mocy maksymalnej silnika spalinowego. Trudno$é¢ w uzyskaniu mocy maksymalnej
silnika spalinowego wynika z faktu, ze zmiana oporu aerodynamicznego $migta zwiazana jest
z obrotami tego $migta. Powoduje to plynnos¢ przemieszczenia stabilnego punktu pracy silnika
spalinowego do punktu zréwnowazenia sie predkosci obrotowej z oporem aerodynamicznym $mi-
glta. Punkt réwnowagi oporu aerodynamicznego smigta i momentu dostarczanego przez silnik
spalinowy nie jest momentem maksymalnym silnika spalinowego.
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Na rys. 10 i 11 przedstawiono charakterystyki pochodzace z badan eksperymentalnych LST
na stanowisku wykorzystujacym obciazenie silnika za pomocg hamulca hydraulicznego. Na
rys. 10 przedstawiono charakterystyke maksymalnej mocy silnika przy 50% otwarciu przepust-
nicy silnika, a na rys. 11 przy pelnym otwarciu przepustnicy silnika. Ze wzgledu na znaczacy
wplyw na mierzone wartosci zmiany ciénienia atmosferycznego, wilgotnosci powietrza i jego
temperatury wyniki pomiarowe mocy i momentu silnika spalinowego zostaly znormalizowane.
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Rys. 10. Charakterystyka maksymalnej mocy silnika przy 50% otwarciu przepustnicy silnika przy
obciazeniu silnika hamulcem hydraulicznym
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Rys. 11. Charakterystyka maksymalnej mocy silnika przy pelnym otwarciu przepustnicy silnika przy
obciazeniu silnika hamulcem hydraulicznym

4. Podsumowanie

Zaproponowane metody wyznaczania mocy i momentu silnika spalinowego malej mocy do
BSP polegaja na zréwnowazeniu sity napedowej silnika spalinowego za pomoca hamulca hydrau-
licznego, elektrycznego oraz Smiglowego i obliczeniu mocy silnika na podstawie danych z ten-
sometru i tachometru. Czas pomiaru pelnego obciazenia okreslany jest przy stalych obrotach
(punkt stabilnej pracy sinika) dla kazdego punktu pomiarowego (konkretnie wybranego kata
otwarcia przepustnicy).

Pomiar momentu silnika na stanowisku z hamulcem hydraulicznym (z obciazeniem w trybie
réwnowazenia sity napedowej) pozwala na utrzymanie silnika przy jednej interesujacej predkosci
obrotowej (ptynnosé zmiany obciazenia silnika), ale wystepuje trudnos$é osiagniecia stabilnej
pracy silnika dla maksymalnej mocy przy danym otwarciu przepustnicy. Metoda obciazania
ttokowego silnika spalinowego z wykorzystaniem hamulca hydraulicznego moze by¢ stosowana
do badan forsownych.
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Pomiar momentu silnika na stanowisku z hamulcem elektrycznym (z obciazeniem w trybie
réwnowazenia sily napedowej) umozliwia osiagniecie stabilnej pracy silnika przy maksymalnej
mocy przy danym otwarciu przepustnicy. Odbierany moment od silnika spalinowego zwigzany
jest z jego predkoscig obrotowa. Zwiekszenie oporu elektrycznego uktadu odbioru mocy powoduje
zwiekszenie obciazenia silnika spalinowego i spadek obrotéw tego silnika.

Pomiar momentu silnika na stanowisku z hamulcem $miglowym (z obciazeniem w trybie
réwnowazenia sily napedowej) umozliwia osiagniecie stabilnej pracy silnika przy danym otwar-
ciu przepustnicy. Uzyskiwany w pomiarze punkt réwnowagi oporu aerodynamicznego $migta
i momentu dostarczanego przez silnik spalinowy nie jest momentem maksymalnym silnika spa-
linowego, a tym samym obliczona moc silnika nie bedzie jego moca maksymalna.

Do wyznaczania charakterystyk mocy i momentu uzytecznego silnikéw ttokowych stosowa-
nych w BSP preferowane sa badania na stanowisku z wykorzystaniem obcigzenia za pomoca
Smigiet lotniczych. Do badan forsownych silnika ttokowego powinna by¢ wykorzystywana meto-
da obciazania z wykorzystaniem hamulca hydraulicznego.
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Method of determination of power and torque characteristics of a low power piston engine
for unmanned aerial vehicles

Nowadays, unmanned aerial vehicles require piston combustion engines of low power. The manufactu-
rers of these engines do not define precisely their external characteristics. Knowledge of the characteristics
of torque and engine power is needed due to the nature of control. An analytical method for determining
the power and torque of internal combustion engines of low power for unmanned aerial vehicles has been
presented in this paper. The engine dyno and the manner of performing measurements to determine
the maximum torque and maximum power have been presented. For the experimental determination of
engine power and torque three ways of loading have been used: a hydraulic brake, electric brake and
a series of different pitch propellers. Calculations of power and torque have been made on the basis of
strength data and rotation speed, which have been measured using a strain gauge and tachometer. The
results of research and analysis of various methods for inhibiting the engine power have been presented.
Conclusions regarding the choice of the method of testing the engine for unmanned aerial vehicles have
been presented.
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Prognozowanie rozwoju statkéw powietrznych sprowadza sie do sformulowania koncepcji
perspektywicznego obiektu, spelniajacego wymagania uzytkownika w zadanym przedziale
perspektywicznego rozwoju. Przedmiotem prognozy moga by¢ statki powietrzne podlegajace
modernizacji, nowo projektowane lub perspektywiczne konstrukcje przysztosci.
Przedstawiono analize efektywnosci zespotéw napedowych jedno- i dwusilnikowych, ponie-
waz optymalny uklad powstaje na drodze zestawienia funkcjonalnej efektywnosci statku
powietrznego, kosztéw jego wytwarzania i eksploatacji. Przeanalizowano obszary zawarte
w modelu prognozowania wraz ze zdefiniowaniem parametréow. Gléwna cze$¢ pracy poswie-
cona zostala metodzie wyboru rozwiazania, co wiaze sie bezposrednio z podjeciem decyzji
wynikajacych z przyjetego modelu prognozowania. Zagadnie dotyczy opracowania wstep-
nych wariantow rozwiazan projektowych, oceny efektywnosci wariantéw oraz wyboru naj-
lepszego wariantu. Przedstawiono proces modelowania i poszukiwania geometrii samolotu
jako poszukiwanie pewnego kompromisu na etapie uzgodnien parametréw projektowanego
samolotu. Analizowano wskaznik jakosci statku powietrznego, sformutowany na podstawie
nakladéw zredukowanych. Umozliwia to odniesienie kosztow samolotu do kosztu jego kazdej
misji. Przedstawiony w pracy sposéb podejscia do prognozowania i modelowania wskazuje,
ze tworzone modele matematyczne lub numeryczne na etapie wstepnych prac projektowania
powinny uwzgledniaé¢ najwazniejsze walory jakosci samolotu wynikajace z przewidywanych
misji dla projektowanego typu samolotu.

1. Wstep

Prognozowanie rozwoju wojskowych statkow powietrznych zawiera sie w okresleniu opty-
malnego taktyczno-technicznego uktadu nowych obiektéw. Moga to by¢ statki powietrzne pod-
legajace modernizacji badZ nowo projektowane lub perspektywiczne [7], [8]. Bardzo dobrym
przyktadem jest zagadnienie dotyczace doboru zespolu napedowego, w tym okreslenie liczby
silnikéw wchodzacych w jego sktad [11].

Rys. 1. Straty samolotéw bojowych jedno- i dwusilnikowych w Sitach Powietrznych USA [10]]
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Przez ostatnie piec¢dziesiat lat liczby powstalych uktadéw konstrukcyjnych jedno- i dwu-
silnikowych sa poréwnywalne. Czesé biur konstrukcyjnych preferuje zespolty dwusilnikowe, np.
Eurofighter, Suchoj (Su-34), McDonell Douglas (F-18), Dassault (Rafale), a cze$¢ jednosilniko-
we, np. SAAB (JAS 39 Gripen). Niektére buduja samoloty w obu konfiguracjach, np. Lockhed
Martin (F-16, F-22). Argumenty o przydatnosci kazdego z nich dostarczaly zaréwno eksploatacja
w warunkach pokojowych, jak réwniez konflikty zbrojne (rys. 1). Na bardzo negatywna opinie
o zespotach napedowych jednosilnikowych, w poczatkowym okresie eksploatacji silnikéw turbi-
nowych, wywart poziom niezawodnosci samolotu Lockheed F-104 wyposazony w silnik General
Electric J79. Wspdlczynnik utracenia samolotéw wynosit 27,2 na 100 tys. godzin lotu (w tym 10
ze wzgledu na silnik). Z drugiej strony, w czasie konfliktu wietnamskiego samoloty dwusilnikowe,
jak Douglas F-4 Phantom oraz Grumman A-6, byly czesciej stracane anizeli jednosilnikowych
A-4 Skyhawk, A-7 Corsair i F-105 Thunderchief, co zobrazowano na rys. 2.

A-4 A-T F-105 F-4 A-6

' 2 Ll ‘4 L]
Nr samoltu

Rys. 2. Liczba utraconych samolotéw na 1000 misji w Wietnamie [9]

Bardzo ciekawe wyniki porownawcze, dajace mocny impuls do analiz, uzyskuje sie przy ze-
stawieniu uszkodzonych i utraconych samolotow przez armie amerykanska podczas konfliktu
w Zatoce Perskiej (rys. 3). Widaé tu wyraznie, ze samoloty typu F-16 odznaczaly sie¢ duzym
stopniem odpornosci na uszkodzenia (0,31) i zestrzelenia (0,23), co $wiadczy o tym, ze wielko$é
samolotu (na ktéry ma wplyw uklad zespolu napedowego) ma istotny obecnie wptyw na dlugosé
szycia” samolotu wielozadaniowego [2].
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Rys. 3. Liczba utraconych samolotéw na 1000 misji w Iraku [9]

2. Charakterystyka modeli prognozowania

Optymalny uktad powstaje na drodze zestawienia funkcjonalnej efektywnoéci obiektu, co
przyktadowo zaprezentowano we wstepie artykutu, jak réwniez ponoszonych naktadéow na je-
go wytwarzanie, produkcje, eksploatacje i likwidacje. W zaleznosci od przeznaczenia wyrdznia
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sie statyczne i dynamiczne modele prognozowania rozwoju statkow powietrznych. W statycz-
nych modelach uwzglednia sie wszystkie okreslone przez zamawiajacego przeznaczenia statku
powietrznego (SP) w danym czasie. W przypadku modelu dynamicznego nalezy uwzglednié
przeznaczenia w pewnym przedziale czasu. Dynamiczne modele uwzgledniaja takie wektory, jak
intensywnos¢ ponoszonych nakladéw na rozwdéj systemu statku powietrznego, naktadow zwia-
zanych z eksploatacja oraz problemem strat ponoszonych podczas rozwoju, eksploatacji, jak
réwniez zagospodarowania elementéw systemu statku powietrznego po zakonczeniu jego zycia
(zwiazanych z likwidacja SP). Statyczne modele mozna uzyskaé, catkujac wszystkie wektory lub
catkiem ich nie uwzgledniajac. Zamawiajacy moze domagaé sie uwzglednienia jego zatozen i wy-
magan w statycznych modelach prognozowania rozwoju statku powietrznego tak, aby uwzglednié
mozliwoéci kierunkéw rozwoju systemu statku powietrznego wraz z jego elementami. Cel, jaki
nalezy postawié, to spelnienie zalozen. W przypadku samolotéw cywilnych dotyczy to wymagan
lotnych, ekonomicznych oraz technicznych. W przypadku samolotéw wojskowych okresla sie to
mianem warunkéw taktyczno-technicznych.
Do warunkéw taktyczno-technicznych (WTT) nalezy zaliczy¢:

e okreslenia podstawowych i dodatkowych zadan bojowych statku powietrznego,
e zasady wykorzystania i warunki eksploatacji,

o efektywnos$é¢ bojowa,

e charakterystyki lotno-techniczne,

e oczekiwania co do niezawodnosci i zywotnosci,

e zdatno$é transportowa,

e standaryzacje,

e sktad zatogi itp.

Wymagania dotyczace warunkéw taktyczno-technicznych tworza wymagania jakosciowe i ilo-
Sciowe. Wymagania jako$ciowe zawieraja opis mozliwych do realizacji przez SP zadan bojowych,
warunkow ich zastosowania itp. i sg opisane w postaci réwnosci i nieréwnodci. Sa to parametry
dotyczace np. maksymalnej predkosci lotu, predkosci wznoszenia, maksymalnego przeciazenia
itp. W zakresie uzbrojenia lotniczego obejmuja rodzaj rakiet oraz ich liczbe, przy broni strze-
leckiej dotycza kalibru oraz ilosci potrzebnej amunicji. Wielkosci te powinny by¢ okreslone za
pomoca modeli prognozowania. Modele musza obejmowaé¢ parametry, ktére mozna uznaé za
racjonalne.

Zalozenia taktyczno-techniczne zawieraja parametry wykorzystywane w procesie optyma-
lizacji [7], [12]. Do takich parametréw na pierwszym etapie prognozowania mozna zaliczy¢ np.
parametry skrzydla, takie jak wydluzenie, wzgledna grubosé, kat skosu czy jednostkowe obciaze-
nie skrzydta. Drugi etap obejmuje wykonanie szkicow i makiet konstrukcyjnych, ktére powinny
spelnia¢ w jak najszerszym zakresie oczekiwania wynikajace z WTT. Prognozowanie ksztal-
tu optymalnego SP na jego pierwszym etapie rézni sie jedynie celami i poziomami informacji
w stosunku do drugiego etapu.

Model prognozowania obejmuje nastepujace zagadnienia:

e okreslenie doktryny kraju i wynikajacego z tego zapotrzebowania na okreslony typ statku
powietrznego;

e wygenerowanie wariantéw SP réznigcych sie poziomem technicznego zaawansowania i do-
skonalosci eksploatacyjnej. Jest to procedura okreslana jako analiza morfologiczna. Uzy-
skuje si¢ j wariantéw materialowych i technicznych, ktére oznaczamy jako W MTj,
j=1,2,...
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e ustalenie charakterystycznej struktury wytrzymalosciowej i aerodynamicznej. Okredlone-
mu WMT; moze odpowiadac¢ zbiér wariantéw statku powietrznego:

SPj = {SPJZ} 1= 1,2, ey (21)

e dla uktadu SP; okreSlenia optymalnych parametréw P; pod katem parametréow taktycz-
nych i technicznych. Obszar tych parametréow jest bardzo duzy i z punktu optymalizacji
mozna go podzieli¢ na nastepujace podgrupy:

Popj — parametry optymalizowane,
Pnoj — parametry nieoptymalizowane,
Pynj — parametry nieokreslone.

Do pierwszej grupy Pop; mozna zaliczy¢ nastepujgce parametry: predkos¢ wznoszenia V,,
maksymalne przecigzenia n,, maksymalng predko$¢ M ay,q., jednostkowe obcigzenie skrzydta po,
liczbe rakiet potrzebna do wykonania zadania n,, wydluzenie skrzydla A\, wzgledna grubosé
skrzydta ¢ itp. Wprowadzanie ograniczen tej grupy parametrow wynika z zatozen taktyczno-
technicznych:

Pop;j = {Vy; Mamaz; po; nr; A; €} (2.2)

Drugi wektor parametréow, wektor parametréow nieoptymalizowanych Pyo; mozna podzieli¢ na
dwa wektory. Jeden bedzie dotyczyl parametréw wynikajacych z przepiséw normatywnych Po".
Drugi wektor P2 okresla wlasnogci i liczbe parametréw:

Proj = (P Py (2.3)
Do ostatniego wektora parametréow Pyyj, tzn. parametrow nieokreslonych, w przypadku za-

gadnienia dotyczacego samolotu wojskowego mozna zaliczy¢ parametry zwigzane z samolotem
przeciwnika, np. jego predkosé czy wysokosé lotu.

3. Metoda wyboru rozwigzania

Model projektowania dowolnego samolotu sktada sie z trzech podstawowych czedci:

e opracowania wstepnych wariantéw rozwiazan projektowych (np. wykonanych w kilku lub
kilkunastu etapach wstepnego projektowania samolotu),

e oceny efektywnosci wariantéw (tworzenie tablic rankingowych parametréw modelu),

e wyboru najlepszego wariantu — ocena wskaznika jakosci f(z,y).

Modelowanie bryty samolotu wymaga zrealizowania zadan, ktére sa niezbedne do opraco-
wania algorytméw tworzenia zespotéw sktadowych projektowanej konstrukeji lotniczej. Opraco-
wanie wariantéw rozwigzan wymaga znajomosci zbioru danych wejsciowych okreslajacych cel
budowy (opisu bryly) samolotu oraz utworzenia wstepnej bazy parametréw i charakterystyk,
ktore opisuja projektowany samolot i podlegaja selekcji w toku prac projektowych.

Selekcjonowanie parametrow sposrod charakterystyk zestawieniowych jest wykonywane
utworzonymi procedurami zapisanymi w jezyku GRIP dla systemu Unigraphics. Opracowany
matematyczny model umozliwia wyznaczenie obszaru rozwiazan dopuszczalnych. W sensie al-
gorytmicznym model musi reprezentowa¢ pewien zestaw powiazan ustalajacych wzajemna za-
leznos¢ danych wejsciowych i poszukiwanych wartosci parametréw.
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W odniesieniu do procesu projektowania samolotu dane wejSciowe to wielkosci posrednio
definiujace zadanie taktyczno-techniczne nowego samolotu. Natomiast wielko$ciami poszuki-
wanymi sa parametry projektowe, charakterystyki osiagowe oraz inne wielko$ci determinuja-
ce uktad konstrukcyjno-wytrzymatosciowy samolotu. Opracowany model matematyczny stano-
wi zestaw modeli do obliczen masowych i sztywnosciowych polaczonych utworzonym algoryt-
mem obliczeniowym. Nalezy zauwazy¢, ze model matematyczny opisujacy uktad konstrukcyjno-
wytrzymalo$ciowy ma wiele rozwigzan wzgledem parametréw definiujacych projektowany uktad.
Tworzac warianty projektowe, konczymy pierwszy etap wyboru rozwiazan.

Wyniki uzyskane w pierwszym etapie realizacji algorytmu stanowia pewien problem zwiazany
z nadmiarem proponowanych wariantéw. Niedogodnosé ta jest eliminowana w kolejnym kroku
realizacji algorytmu, ktory jest zwiazany z wyborem wariantu najlepszego.

Otrzymany matematyczny rownowaznik projektowanego samolotu w postaci zestawu wyni-
kéw (liczb) w powiazaniu z systemem zintegrowanym CAD/CAM/CAE pozwala ustali¢ odnie-
sienie jednego wariantu projektu wzgledem innego oraz w efekcie wybraé¢ wariant lepszy. Dlatego
do oceny jakosci (lub efektywnosci) wariantu wprowadza sie pewna regute — tzw. kryterium lub
wskaznik jakosci. Taka regule opisuje sie funkcja (lub funkcjonalem), ktéra dla danego ukladu
konstrukcyjno-wytrzymalto$ciowego samolotu i znanych charakterystyk misji poréwnuje pewna
okreslona warto$é¢ na osi liczbowej z wartoscia przyjetej oceny jakosci. Wyznaczenie tej wartosci
stanowi proces oceny jakosci samolotu.

Mimo ztozonej struktury algorytméw obliczeniowych, modele kryteriéw jakosci maja naste-
pujaca postaé¢ funkcjonalna [1], [4]:

F=f(z,y) (3.1)

gdzie: F' oznacza wielko$¢ kryterium jakosci, z — wielkoéci niekontrolowane przez projektanta
(wymagania), y — zmienne kontrolowane, f — funkcje okreslajaca zwiazki miedzy wielko$ciami
x, y i wartoscig kryterium F'.

Wielkosci niekontrolowane sa wielkosciami, ktére nie podlegaja zmianom w ramach rozwazan
prowadzonych przez projektanta. Do niekontrolowanych wielko$ci w zadaniu projektowym za-
licza sie charakterystyki samolotu. Charakterystyki w duzej mierze sa zdeterminowane poprzez
parametry zespotéw nosnych samolotu, ktore identyfikujg zadania misji, a takze warunki eksplo-
atacji. Przedstawiony zestaw powigzan jednoznacznie wyznacza cel opracowania samolotu. Przy
wyborze profilu lotu nalezy uwzglednié¢ ograniczenia obciazen dla projektowanego samolotu.

Wielkosci kontrolowane stanowia calo$¢ wariantowych parametréow projektowych lotno-
technicznych i innych charakterystyk samolotu, sposéb jego eksploatacji oraz inne mniej istotne
z punktu widzenia projektowania bryly samolotu, ktére odzwierciedlaja mozliwosci projektan-
ta w dazeniu do osiagniecia celu projektowania i moga podlega¢ zmianom w toku realizacji
projektu.

Proces projektowania jest zwiazany z wyborem i realizacja samolotu najlepszego w sen-
sie zatozonego wskaznika jakosci. Ustalenie najlepszego projektu wymaga okreslenia warunkdw
wnioskowania, ktére ustalaja reguly preferowania jednego wariantu wzgledem drugiego. W przy-
padku zdeterminowanego wskaznika regula jest definiowana w nastepujacy sposob: wariantem
lepszym jest ten, dla ktorego warto$é wskaznika jakosci jest mniejsza lub wieksza w zaleznosci od
fizycznego znaczenia projektu. Inaczej, zadanie wyboru wariantu wzgledem okreslonego wskaz-
nika jakosci, gdzie funkcja jakosci f(x,y) okreslona jest na dopuszczalnym zbiorze rozwiazan Y,
wyznacza na osi kryterium F' uporzadkowany zbiér mozliwych wartosci wskaznika jakosci:

Ri=J (3.2)

yey

Zbiér w postaci odcinka [Fyin, Fmae] na osi F (rys. 4) jes zbiorem, gdzie kazdemu punktowi
przyporzadkowany jest odpowiednio konkretny wariant z liczby wariantéw dopuszczalnych y €
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Y. Wybér rozwiazania sprowadza sie do zadania optymalizacji wskaznika jakosci f(x,y) na
dopuszczalnym zbiorze Y przy ustalonej wartosci wektora x

max f(x = —min f(x 3.3
yey,f( ' Y) yey,f( 2 Y) (3.3)
1
F
an\' i f(y)
LN — R S m (R Fmin
Fmax
G, 4—
E _ s B
¢:’2 Fnu’n y[a,b]
y=a®" - y=b

Rys. 4. Funkcja jakosci f(y) (y € Y) dla projektowanego samolotu

Widzimy, ze w przedstawionym modelu (3.3) zestawienia danych i wielko$ci poszukiwanych
maja odpowiednie odzwierciedlenie w postaci niektorych elementéw x i y. Nalezy zauwazyé, ze
matematycznym réwnowaznikiem wyboru wariantu jest optymalizacja wskaznika jakosci f(z,y).
Wszystkie parametry zbioru Y sa dopuszczalne, a minimalna wartosé wskaznika f(x,y) jedno-
znacznie wyznacza lepszy wariant spoérod dopuszczalnych rozwigzan.

Stosujac przedstawione rozwazania do poszukiwania rozwigzania dla ustalonego kryterium

minimum masy skrzydta samolotu wielozadaniowego, opracowano procedure w jezyku GRIP,
ktérej fragment zamieszczono ponizej:

ANLSIS/SOLID,SOLSL,KGM,S_WYN

PRINT/USING, ’OBJETOSC SKRZYDLA=#QQ@QQE.QEQQEQQ M3’ ,S_WYN(2)
PRINT/USING, ’POWIERZCHNIA SKRZYDLA=#@QQQQQ.QQEQQCEC M2’ ,S WYN(1)
PRINT/USING, ’MASA SKRZYDLA=#000GQQQ.QQEGRAQ kg’ ,S WYN(3)
PRINT/USING,’DL. SKRZYDLA=#0QQ0GQ.006Q@EEECQE M’ ,D_PL/1000
PRINT/USING,’DL. CIECIWY WEWN.=#00QQQQ.000eQ0Q M’ ,D_CW/1000
PRINT/USING,’DL. CIECIWY ZEWN.=#000@Q0C.000GQEQC M’ ,D_CK/1000

IF/S_WYN(2)>KSI*K WYN(2) ,JUMP/SK1:$$ OGRANICZENIE

W_STEP=W_SPAN*SPAN $$
JUMP/WING1:
SK1:
PRINT/S_WYN(2)-KSI*K_WYN(2)
IF/S_WYN(2)-KSI*K_WYN(2)<=EPS_V,JUMP/SK2: $$ OGRANICZENIE

JJ=JJ+1
W_STEP=W_SPAN*(1/JJ)*SPAN $$

JUMP/WING2:
SK2:
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Opracowanie prostego modelu wyboru wymaga nastepujacych wzajemnie powiazanych ope-
racji:

e ustalenie celu projektowania i wskaznika jakosci,

e wybdér metody wykonania zadania,

e opracowanie modelu wskaznika jakosci,

e ocena jakosci wariantéw projektu,

wybér najlepszego wariantu samolotu.

Budowa parametrycznego modelu projektowania i jego podstawowych operacji jest zadaniem
technicznym projektowania, ktére powinno wraz z wymaganiami w pelni odwzorowywac na pro-
jekt informacje uzyskane przed biezacym etapem procesu projektowania. Kolejne etapy musza
byé¢ wystarczajaco kompletne dla opracowania matematycznego modelu projektowania.

Wybér metody rozwiazania zadania jest operacja polegajaca na przyjeciu podstawowych za-
tozen w odniesieniu do projektowanego samolotu, tzn. warunkéw technologicznych, eksploatacyj-
nych i przeznaczenia. Na tym etapie wyznacza sie zestaw cech szczegdlnych, charakteryzujacych
projektowane samoloty oraz w znacznej mierze dopuszczalny zbiér parametréw projektowych.

Proces modelowania i poszukiwania geometrii samolotu jest zwiazany z przyjeciem pewnego
kompromisu na etapie uzgodnien parametréw projektowanego samolotu (rys. 5).

1
Konce;‘)cja projektu
definicja zadania
x=(x0,x@, . x(M)eR,

%

Wybor sposobu wykonania zadania
yeY

$

Ustalenie kryterium projektowania F
i funkeji wskaznika jakosci f(x,y)

!

Korekcja zadania Model projektowania ze zbioru Ry (x,Y)
(profilu lot) (rvs. 4.1)

!

Model wskaznika jakosct
F(x,y)

Zmiana
podejscia do
zadania ‘

Korvgowanie
elementow
modelu

Ocenajakosci wzgledem krvterium
F'= F(f(.\',)') ) dlayey

l

Sprawdzenie warunku
y = minF(f(x,y))
Wybor wariantu najlepszego

Rys. 5. Schemat blokowy modelu optymalnego projektowania samolotu

Przedstawiony proces projektowania i schemat blokowy jego realizacji sa zobrazowane ogol-
nie. Konkretna zawarto$¢ okreslana jest charakterem projektu z uwzglednieniem przeznaczenia
misji, w ktorej opisywane sg wszystkie elementy przyjetego modelu — dane wejsciowe x, opty-
malizowany element y, model sprawdzania warunku y € Y i model wskaznika jakosci f(z,y).
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4. Ocena jako$ci samolotéw do realizacji misji

Projektowanie samolotu zawsze zwiazane jest z mechanizmem laczacym wskaznik jakosci
F(X,A,{D;}) z seryjnodcia typu samolotu. Rozpatrujemy schemat ogélny okreslajacy zwiazek
wskaznika jakosci F(X, A,{D;}) z seryjnoscig kazdego j-go typu samolotu, ktory jest uwzgled-
niony jedynie poprzez parametr uogélniony p(D;). Parametr ten jest miara obszaru specjalizacji
Dj samolotu y i zalezy od przeznaczenia samolotéw. Seryjnosc s jest zwigzana z niezbedng liczbg
S?Zb samolotu j-go typu dla realizacji calego zakresu zadan z obszaru specjalizacji D; i mak-
symalnie dopuszczalna liczba s7"** definiowana warunkami dodatkowymi (np. ograniczeniami
produkeyjnymi i eksploatacyjnymi) nieréwnoscia:

S Dy, (e} {ua()}) < 5 < 7 4.1

mat samolotu w okredlonych zadaniach przyjmuje sie jako zalozona.

Dopuszczalng liczbe s

Wyznaczenie niezbednej liczby S?Zb samolotu j-go typu komplikuje sie przez to, ze pojedyncze
zadanie x € X moze by¢ wykonywane w toku kilku misji lub odwrotnie — wykonanie kilku zadan
moze sie miesci¢ w jednej misji. Liczba misji nie pokrywa sie wowczas z liczba wykonywanych
zadan i niezbedna liczba S?Zb zalezng nie tylko od parametréw samolotu y;, lecz takze od ukladu
réwnai {y}, {uz(')}xEDj-

Jezeli catkowita masa tadunku, ktorej przeniesienie jest przewidywane zadaniem misji, prze-
kracza udzwig samolotu, to masa ta zgodnie z funkcja kompozycji zadan misji o(z), moze byé
podzielona na kilka czedci i wykorzystana do wykonania zadania w kilku etapach misji.

Jezeli indeksem k oznaczymy parametry opisujace funkcjonowanie k-go samolotu okreslonego
typu, to zgodnie z pracami [3], [4] mozna zapisaé, ze w przypadku wielokrotnego zastosowania
kazdy samolot tego samego typu y;r € y;, k = 1,...,s; w ciagu Ny, < N;*** misji wykonuje
pewien zbiér zadan Djj, z obszaru zadan osiggalnych d(y;1) tego egzemplarza.

Maksymalna liczba misji N;*** jest okreslona obszarem zadan osiagalnych d(y) dla samolotu
typu y (na przyklad okresem eksploatacji), a realizowana liczba operacji Nj; jest okreslona
warunkami zastosowania samolotu y;i, jego obszarem specjalizacji i taktyka zastosowan. Caly
zbioér D zadan wykonywanych przez samolot y;, w ciggu Nj;, operacji lotnych mozna zdefiniowac
zaleznoscia:

N]k
Dy = (4.2)
j=1

W odniesieniu do liczby s; samolotéw jednego typu y € y;, ktére sa niezbedne do wykonania
wszystkich x € D;

S
Dj = U Djk Djk N Djl =0 (43)
k=1

Do procesu projektowania dla praktycznych zastosowan, mozna przyjaé miare obszaru specjali-
zacji djp, kazdego projektowanego samolotu za jednakowa:

N(Djka Yjik, {yz}a ux()) = Hjk (4.4)

W przypadku planowania misji potrzebna liczba samolotow jednego typu bedzie okre$lona na-
stepujaco:

1(Dj) (4.5)
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gdzie
ik
wDy) = pl) 1(Djk) = D 1@ Yk Yaos ()
J)ED]' i=1

WielkoS¢ (i, Yk, Yur Ua(+)) jest miarg wykonania misji przez samolot y;, z parametrami ogdlnie
rozumianego sterowania v, u(-).
Zaleznoéci dla zunifikowanego wskaznika jakosci F'(X, A, {D;}) przyjmuja postac:

FXADYN=3 Y 3 Y Sy (46)

J=1 DjkGDj xGDjk :I:jCX
lub

FOCAADID = 1o, B, 22y, 20 T oo v ) )

lub dla catkowego wskaznika:

m S Njko(z)

F(X,A{D;}) =223 > f(@i,yjn, 55) (4.8)

j=1k=11=1 i=1

Posta¢ wskaznika jakosci (4.6), sformutowana na podstawie nakladéw zredukowanych, umozliwia
przeniesienie kosztéw samolotu czesciowo do kosztu jego kazdej misji, a to prowadzi, jak przed-
stawiono w pracy [5], do koniecznosci wykorzystania (przy okreslaniu kosztéw wlasnych jednej
misji) kryteriéw posrednich — jednostek kalkulacyjnych, otrzymanych na przyklad na podstawie
wstepnie ustalonych jednostkowych wskaznikéw oceny kosztéw na jedna misje. Dlatego w wielu
przypadkach jako funkcje jakosci lokalnej mozna przyjaé¢ funkcje w postaci:

f(SC,y, 5) = let(y’ S)x(q)(y,u())a(m’) I<g<sn (49)

gdzie: O, — koszt jednostkowy, przypadajacy na jednostke charakterystyki 29 zadania; n —
wymiar wektora parametrow x.

Rys. 6. Wynik syntezy bryly aerodynamicznej modelu optymalnego projektowania samolotu

5. Podsumowanie

Przedstawiony sposéb podejscia do prognozowania i modelowania wskazuje, ze tworzone
modele matematyczne na etapie wstepnych prac spirali projektowania powinny uwzgledniaé
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najwazniejsze walory jakosci samolotu wynikajace z przewidywanych misji dla projektowanego
typu samolotu.

Nalezy zauwazy¢, ze walory samolotu, takie jak: zasieg, putap, dlugotrwatosé¢, promien zakre-
tu, przeciazenia wystepujace na bryte samolotu oraz szeroko rozumiana obwiednia parametréw
[6], jasno wskazuja na fakt koniecznosci uwzgledniania tych wielkosci w procesie modelowania
bryly samolotu. Przedstawione gléwne problemy poszukiwania optymalnego statku powietrznego
do realizacji misji byty niezbedne do opracowania procedur dla systemu Unigraphics realizuja-
cego synteze bryly aerodynamicznej samolotu.

Praca powstala w ramach realizacji projektu nr PBS3/B6/35/2015 , Zwigkszenie uzytecznosci lekkiego
samolotu o innowacyjnym ukladzie aerodynamicznym typowym dla samolotéw klasy STOL”. Projekt
zostal dofinansowany w ramach Programu Badan Stosowanych Narodowego Centrum Badan i Rozwoju.
Kierownik projektu prof. dr hab. inz. Aleksander Olejnik.

Bibliografia

1. ALEKSANDROV P.S.; 1977, Vwedenie w teoriju mnozestv i obscujutopologiju, Nauka

2. Braszczyk J., 2003, Walory techniczno-bojowe samolotéw wielozadaniowych F-16, JAS 39 Gripen,
Mirage 2000-5 a jako$¢ samolotéw bojowych WLOP, Technika i Eksploatacja, marzec

3. Brusov V.S., 1982, Sistemny analiz i avtomatizirowannoe proektirovanie letatelnych apparatov,
Izd. MAI, 1982.

4. Brusov W., 1996, Optymalne projektowanie wielozadaniowych statkéw latajgcych, Biblioteka Na-
ukowa Instytutu Lotnictwa, Warszawa

5. GLICEV A.V., 1971, Ekonomiceskaja effektivnost’ techniceskich sistem, Ekonomika, Moskwa

6. GORAJ Z., 2001, Dynamika i aerodynamika samolotow manewrowych z elementami obliczen, Bi-
blioteka Naukowa Instytutu Lotnictwa, Warszawa

7. KACHEL S., 2011, Metoda wielokryterialnego projektowania bryly samolotu z uvwzglednieniem misji,
Wydawnictwo Wojskowej Akademii Technicznej, Warszawa

8. Kozakiewicz A., MROZEK B., 2005, Analiza podstawowych parametréw silnikéw samolotéw
skroconego startu i ladowania, Zbior prac VI Miedzynarodowej Konferencji Naukowo-Technicznej
,CRASS 20057, Krakéw

9. KozakKIEWICZ A., 2007, Analiza zespolu napedowego samolotu F-16C, Anitiaircraft and Air De-
fence Systems, OBRSM, Olszanica

10. Kozakiewicz A., 2009, Analiza porownawcza osiagéw turbinowych silnikéw odrzutowych samo-
lotéw bojowych obecnie uzytkowanych w RP, Biuletyn WAT, LVIIL, nr 2

11. Kozakiewicz A., 2010, Turbinowe silniki odrzutowe jedno - i dwuprzeplywowe w samolotach
bojowych, Biuletyn WAT, LIX, nr 3 (659)

12. OLEINIK A., 2006, Opracowanie zbioru analiz wspomagajgcych proces wdrazania do eksploatacyi
samolotu F-16 w Sitach Zbrojnych RP, Grant 0T00B00427, Warszawa

Static models for a prognosis of an optimum aircraft development

Predicting a development of an aircraft is mostly about defining the future concept of the object which
will fulfill requirements of the user in a defined period of future operation. A subject to this prediction
may be aircraft, newly designed or prospective future designs. An efficiency test of single and twin-
engined power-units is introduced due to the fact that an optimum system is obtained when functional
efficiency of an aircraft and the cost of its production and operation are compared. Areas contained in
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a prognosis model are analyzed for which also the arguments have been defined. The main part of this
work concentrates on the methodology of choosing a solution, and it is directly tied to making decisions
arising from the adopted prognosis model. The issue is to work out basic alternative design solutions, to
perform efficiency assessment of those, and single out the best one. The process of modeling and seeking
the geometry of an aircraft is depicted as a search for a better compromise in the phase of adjusting
arguments for the designed aircraft. Formulated on the basis of reduced outlays, a quality coefficient
for the aircraft has been analyzed. It enables one to reference the cost of the aircraft to the cost of its
every mission. The method of making the prognosis and designing consists in creating mathematical or
numerical models taking into consideration at the early stages of designing the most important quality
values resulting from missions predicted for the designed aircraft.
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Samolokalizacja i stabilizacja orientacji przestrzennej bezzalogowych statkow powietrznych
w autonomicznym locie w pomieszczeniach zakrytych i wewnatrz budynkéw jest zadaniem
trudnym. Zagadnienie to jest ostatnio przedmiotem intensywnych badan w wielu osrodkach
naukowych na swiecie. W artykule przedstawione zostaly wyniki naszych prac zmierzajacych
do zbudowania systemu autonomicznego sterowania czterowirnikowym mikrowiroptatem we-
wnatrz budynkoéw. Architektura opracowanego przez nas systemu sterowania umozliwia za-
réwno stabilizacje polozenia katowego obiektu w tréjwymiarowej przestrzeni w warunkach
braku sygnalow GPS, jak tez jego samolokalizacje podczas autonomicznego lotu wewnatrz
budynku.

1. Wstep

Samolokalizacja (ang. Simultaneous Localisation and Mapping — SLAM) i stabilizacja orien-
tacji przestrzennej bezzalogowych statkéw powietrznych (BSP) jest zadaniem trudnym i beda-
cym obiektem badan naukowych od wielu lat. Jego rozwiazanie wymaga w pierwszej kolejnosci
uzyskania dokladnej estymaty orientacji katowej statku powietrznego, a nastepnie zastosowa-
nia algorytméw automatycznej regulacji do ustalenia wymaganej pozycji obiektu w przestrzeni.
Kluczowym zagadnieniem, w mysl dobrze znanej automatykom zasady: ,, nie mozna sterowac nie-
mierzalnym procesem”, jest wiec problem pomiaru potozenia BSP w tréjwymiarowej przestrzeni.
Duza czes¢ szeroko stosowanych w tym celu algorytméw uwzglednia stosowanie jednostek do po-
miaréw inercyjnych Inertial Measurement Unit (IMU) o wysokim stopniu precyzji oraz ukltadéw
mikroprocesorowych o duzej mocy obliczeniowej i taktowaniu rzedu setek MHz. Poniewaz takie
rozwiazanie wiaze sie z wysokimi kosztami i duza masa czujnikéw, alternatywa jest wykorzy-
stanie tanszych sensoréow inercjalnych w postaci ukladéw scalonych nieruchomo powigzanych
z korpusem BSP (tzw. strap-down IMU). Dodatkowym atutem czujnikéw MEMS jest ich ni-
ska masa, ktéra pozwala stosowaé je na statkach powietrznych klasy mikro o udzwigu zaledwie
kilkunastu graméw oraz matly pobér pradu. Pomiary wykonywane za pomoca uktadéw mikro-
elektromechanicznych obarczone sg jednak znacznie wigkszym, zmieniajacym sie w czasie btedem
pomiarowym, czesto niedajacym sie modelowaé za pomocg rozktadu normalnego prawdopodo-
bienstwa. ,Surowe” sygnaly pomiarowe musza zosta¢ poddane obrébce, celem zrekonstruowania
i wygladzenia estymaty orientacji katowej, poprzez eliminacje dryfu zyroskopdéw. Algorytmika
fuzji danych, celem otrzymania estymaty orientacji katowej do zastosowan w automatyce i ro-
botyce, sama w sobie byla i jest obiektem badan (np. [1], [2]). Standardowe podejécie zaklada
wykorzystanie metod stochastycznych minimalizujacych kowariancje btedu estymacji, takich jak
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filtr Kalmana (KF) czy rozszerzony filtr Kalmana (EKF) [3], [4]. Alternatywa jest stosowanie
filtréw komplementarnych i obserwatoréw nieliniowych [5], [6]. Szerokim polem badan jest takze
estymacja orientacji katowej robotéw mobilnych w przestrzeniach zamknietych z wykorzysta-
niem sygnaléw wizyjnych [7]. Wspomniany wyzej niegaussowski rozktad prawdopodobienstwa
szuméw pomiarowych czujnikéw MEMS moze prowadzi¢ do niestabilnosci klasycznych rozwia-
zan KF/EKF [8]. Jednoczeénie algorytmy typu KF lub EKF sa procesami o duzej zlozonosci
obliczeniowej, co zmniejsza potencjal ich wykorzystania na osmiobitowych platformach mikro-
procesorowych opartych na procesorach serii ATmegal280/ATmega2560 o mocy obliczeniowej
16 MHz, takich jak dostepna na rynku platforma ArduPilot Mega (APM). Estymacja polozenia
katowego mikrowiroptatow w przestrzeniach zamknietych jest dodatkowo komplikowana bra-
kiem dostepu do sygnatu Global Positioning System (GPS) lub mozliwosci uzycia czujnikow
pola magnetycznego Ziemi (tzw. elektronicznego kompasu), stad nie ma mozliwosci eliminacji
dryfu zyroskopéw w osi odchylenia.

Tematem referatu jest stabilizacja orientacji katowej czterowirnikowego mikrowiroptata na
podstawie szybkiego algorytmu estymacji orientacji katowej z wykorzystaniem czujnikow MEMS
i jednostki mikroprocesorowej Ardu Pilot Mega oraz odczytu kata odchylenia dokonanego z wy-
korzystaniem skanera laserowego Hokuyo URG-04LX. Filtr komplementarny zostal zdefiniowany
bezposrednio na podstawie macierzy obrotu nalezacej do grupy SO(3), tzn. zaréwno struktu-
re zastosowanego obserwatora, jak i kryterium bledu estymacji oparto na wlasciwosciach gru-
py obrotéw R € SO(3). W pracy wykazemy, ze w przypadku nawigacji wewnatrz budynkéw
i pomieszczen zamknietych na szczegdlna uwage zastuguje potaczenie metod inercjalnych i algo-
rytméw optycznych. Aby moéc eksperymentalnie zweryfikowaé te teze, podjeliSmy kroki, ktére
zostang szerzej opisane w referacie. Unikatowym w sensie naukowym efektem prac bylo in-
nowacyjne (wedlug naszej wiedzy) wykorzystanie skanera laserowego do stabilizacji orientacji
katowej mikrowiroptata i jednoczesnej budowy mapy wnetrza budynku, w celu samolokalizacji
BSP w pomieszczeniach budynku, z jednoczesnym wykonywaniem obliczen na poktadzie statku
powietrznego. Ponadto wynikiem naszych prac jest kod zrédtowy autopilota o modutowej archi-
tekturze umozliwiajacej jego tatwe dalsze rozbudowywanie oraz stanowisko badawcze do prac
nad bezzalogowymi statkami powietrznymi.

2. Autopilot sterujacy i stabilizujgcy lot czterowirnikowego mikrowiroptata

Sterowanie nanorobotami latajacymi wymaga znajomosci technik umozliwiajacych doktadng
estymacje predkosci, potozenia oraz orientacji katowej statku powietrznego w czasie rzeczywi-
stym. Zadanie to jest jeszcze trudniejsze w przypadku przestrzeni zamknietych, gdzie nie ma
mozliwoéci korzystania z czujnika GPS, a tym samym nie da sie w tatwy sposéb wyznaczy¢
bezwzglednego poltozenia BSL. W trakcie realizacji zadania opracowano koncepcje implemen-
tacji algorytmoéow rozwiazujacych powyzsze problemy z zastosowaniem czterowirnikowego mi-
krowiroptata jako platformy latajacej. Poczyniono zalozenie, ze otoczenie robota jest w duzym
przyblizeniu statyczne, a obrysy elementéw przestrzeni sa tatwo wyodrebniane (co jest stusznym
zalozeniem w znakomitej wiekszosci przestrzeni projektowanych i zamieszkalych przez czlowie-

Poniewaz czterowirnikowy wiroptat stanowit jedynie platforme badawcza systeméw quadro-
tora, ze wzgledu na skrécenie czasu cyklu badan zdecydowano sie na modyfikacje gotowego
projektu quadrotora ArduCopter, przedstawionego na rysunku 1.

Projekt ArduCopter zawiera:

e projekt ramy czterowirnikowca,

e gotowe uklady elektroniczne i schematy obwodéw drukowanych,
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Rys. 1. Mikrowiroptat typu ArduCopter

e zalecenia odnosnie elementéw modelarskich dobrze sprawdzajacych sie w ukladzie (13 —
sa to referencje do konkretnych silnikéw, sterownikéw itd., ktére warto zastosowad),

e kody Zrédlowe oprogramowania,

Gléwng motywacja wyboru ArduCopter byta licencja LGPL oprogramowania, z ktérym jest
dostarczany. Oznacza to, ze mozliwe jest wykorzystanie istniejacego kodu oraz dalsze samodziel-
ne rozwijanie go, a efekt koncowy moze byé¢ wykorzystany komercyjnie (tzn. dopuszczalne jest
warunkowe ,zamkniecie” kodu, czyli zmiana licencji na dowolna inna).

ArduCopter ma nastepujace parametry:

e Modyfikowalna rozpietos¢ ramy 45-60 cm, stad catkowita rozpietos¢ z uwzglednieniem sred-
nicy $migiel wynosi odpowiednio 70-85 cm.

e Masa 900 g z bateria 3300 mAh i podstawowym autopilotem ArduPilotMega (rys. 2), z tej
konfiguracji mozliwy jest lot przez ok. 20 minut.

e Zastosowane silniki maja moc po 135 W kazdy, maksymalna sita ciagu Smigta wynosi 10,75
(przy wykorzystaniu standardowych 10-calowych $migiet o skoku 45 mm).

e Maksymalna predkosé tego mikrowiroptata wynosi ok. GORm/ h.

e Dodatkowy udzwig 500-1000 g w zaleznosci od zastosowanych silnikéw i $migiet.

Z punktu widzenia projektanta algorytméw sterowania, najistotniejsza czescia platformy lataja-
cej jest programowalny mikroprocesor pelniacy funkcje autopilota i czujniki poktadowe umozli-
wiajace stabilizacje orientacji katowej oraz nawigacje. W przypadku ArduCopter funkcje autopi-
lota pelni uklad ArduPilotMega (rys. 2), w ktérego sktad wchodza m.in.: procesor ATmega2560
z taktowaniem 16 MHz, 256kB Flash Program Memory, 8kB SRAM, 4kB EEPROM, inercyjna
jednostka pomiarowa IMU.

Dodatkowy opis elementéw sktadowych uktadu ArduPilotMega przedstawiono na rys 2. Na
rysunku 3 przedstawiono ptytke dodatkowego komputera pokladowego. Oba komputery umoz-
liwiaja implementacje algorytméw estymacji orientacji katowej, a takze algorytméw omijania
przeszkéd i samolokalizacji. Zastosowany w projekcie ArduCopter algorytm Direct Cosine Ma-
triz estymuje katy przechylenia, pochylenia i odchylenia z czestotliwodcia 200 Hz. W przypadku
$migltowcow nie ma mozliwosci wyeliminowania bledu estymacji kata odchylenia przy pomocy
przyspieszeniomierzy, stad konieczne jest zastosowanie w tym celu dodatkowych czujnikéw, np.
skaneréw laserowych i kamer video (lub IR).

W przestrzeniach zamknietych nie ma mozliwosci korzystania z czujnikéw GPS. Tym sa-
mym nie ma ltatwej sposobnoéci okreslenia potozenia BSL wzgledem punktu bazowego, jego
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Rys. 3. Inercyjna jednostka pomiarowa (ADNS3080 firmy Avago Technologies)

predkosci chwilowej, ani eliminacji btedu estymacji kata odchylenia bez zastosowania dodatko-
wych czujnikéw. Ponizej przedstawiono znane mozliwosci poradzenia sobie z tym problemem.
Pierwszym ze sposobéw wyznaczenia predkosci w przestrzeniach zamknietych jest wykorzysta-
nie algorytméw typu Optical Flow. Jest to metoda pozwalajaca na okreslenie wzglednego ruchu
obiektéw, powierzchni i krawedzi w obrazie pomiedzy obserwatorem (soczewka kamery) i oto-
czeniem (rys. 4). Systemy sterowania bezzalogowymi statkami powietrznymi wykorzystujace
Optical Flow pojawily sie na poczatku XXI w. W poczatkowej fazie rozwoju w algorytmach
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Optical Flow wykorzystywano informacje z kamer RGB. Algorytmy te do ekstrakcji pola pred-
kosci wymagaly wykonywania skomplikowanych obliczen. Wraz ze wzrostem popularnosci tego
rozwigzania pojawily sie na rynku wyspecjalizowane uktady elektroniczne wyposazone w prosty
czujnik wizyjny i uklad scalony odpowiedzialny za wykonanie wszystkich potrzebnych obliczen
(np. uklad ADNS3080 firmy Avago Technologies). Czujniki takie mozna obecnie spotkaé¢ nawet
w optycznych myszkach komputerowych (rys. 3).

Optical Flow Optical Flow

Obrot obserwatora  (reprezentacja 3D) (reprezentacja 2D)
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Rys. 4. Optical Flow z punktu widzenia obracajacego sie obserwatora (mucha). Kierunek i wielko$é pola
predkosci w poszczegdlnych punktach obrazu reprezentowane sa przez kierunek i dlugosé strzatki

Przy pomocy Optical Flow mozliwe jest wiec opracowanie algorytmu stabilizacji potozenia
bezzalogowego statku latajacego, jak np. w przypadku Multipilot32. W projekcie zastosowano
pionowo w dét skierowany czujnik ADNS3080. Takie rozwiazanie nie umozliwia jednak nawigacji
w przestrzeniach zamknietych, gdyz nie pozwala na okreslenie potozenia obiektu w przestrzeni,
a jedynie estymacje jego predkosci. Algorytmy Optical Flow stanowig punkt wyjscia bardzo wielu
algorytmow wyznaczania odometrii wizualnej.

W dziedzinie robotyki i algorytmoéow wizyjnych odometria wizualna okresla sie¢ proces esty-
macji potozenia i orientacji katowej robota poprzez analize obrazéw z kamery wizyjnej. Istnieje
wiele wariantéw algorytméw tego typu z wykorzystaniem m.in.:

e pojedynczych kamer,

e kamer w ukladzie stereo (dwie kamery skierowane w jedna strone wykorzystujace zjawisko

paralaksy do poprawy dokladnosci obliczen lub ekstrakcji glebi obrazu),

e kamer katadioptrycznych,
e kamer RGBD (np. Microsoft Kinect).

Odometria wizualna jest dziedzina bardzo obiecujaca. Jej gtowng wada jest wymagana duza
moc obliczeniowa w poréwnaniu do osiaganych wynikéw oraz do$¢ niska niezawodnosé. Lepsze
wyniki (w procesie wyznaczania odometrii) kosztem nieco wigkszej masy stosowanych czujnikow
osiagane sg przy pomocy skanerow laserowych. Stad, z uwagi na mniejszg moc obliczeniowg ko-
nieczna przy zastosowaniu czujnika laserowego oraz wymaganie projektowe zakladajace wykony-
wanie wszystkich obliczen koniecznych do nawigacji na poktadzie BSL, zdecydowano o wyborze
skanera laserowego jako zrodla informacji odometryczne;j.

Skaner laserowy to urzadzenie zdolne do pomiaru odleglosci w wielu kierunkach ptaszczyzny.
Wykorzystuje wirujace lustro do zmiany kierunku emisji promienia laserowego (rys. 5). Takie
rozwiazanie umozliwia pomiar odlegltosci w zakresie katow 240°-270° i odlegtosci od 5m do 70 m,
w zaleznosci od modelu. Wieksza maksymalna odleglosé skanowania idzie w parze z rosnacg masa
quadrotora i jego cena, stad nalezy rozwazy¢, w jakim otoczeniu ma dziata¢ robot. W przypadku
tego projektu wystarczajaca wydaje sie odlegloéé¢ skanowania rzedu 7m, co przeklada sie na
promien skanowania rzedu 14 m). Dlatego tez zdecydowano sie¢ wybraé czujnik Hokuyo URG-
04LX-UGO01, przedstawiony na rys. 5.

Opisany wyzej ArduCopter jest kompletna platforma latajaca zawierajaca, obok elemen-
téw zapewniajacych ciag konieczny do uniesienia si¢, elementy potrzebne do stabilizacji lotu.
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Rys. 5. a) Zasada dzialania skanera laserowego [SPI09]; b) czujnik Hokuyo URG-04LX-UGO01

Autopilot ArduPilotMega nie posiada jednak wydajnosci obliczeniowej niezbednej do nawigacji
w przestrzeniach zamknietych, gdzie nie ma mozliwosci korzystania z czujnika GPS jako zrodta
bezwzglednej informacji o potozeniu, kacie odchylenia i predkosci. Spetnia wiec jedynie funkcje
niskopoziomowa, czyli stabilizacji lotu. Dodatkowe czujniki stosowane w przestrzeniach zamknie-
tych nie dostarczaja wprost potrzebnych danych o potozeniu. Do zadan nawigacji konieczne jest
wiec wykonywanie dos¢ skomplikowanych przeksztatcen. W tym celu nalezy zapewni¢ dodatkows
jednostke procesorowa o duzej mocy obliczeniowej. Wyboru komputera dokonano na podstawie
nastepujacych kryteriow:

e mozliwie mata masa,

e wystarczajaca liczba ztacz USB do komunikacji z otoczeniem, optymalnie min. 4,

e rozmiary nieprzekraczajace 10 cmx 10 cm, tak by mozliwe bylo umieszczenie go wewnatrz
ramy ArduCoptera,

e taktowanie procesora ok. 2 GHz.
e mozliwos¢ zainstalowania 2 GB RAM
e mozliwos¢ rozruchu z zewnetrznej pamieci flash,

e preferowana architektura x386, zapewniajaca zgodnosé z wiekszoscia bibliotek programi-
stycznych.

Sposrod uwzglednionych komputeréw wybrano komputer plytkowy (ang. SBC) PM-PV-D5251-
R10 firmy IEI. Charakteryzuje si¢ on ponizszymi cechami:

e dwurdzeniowy procesor Intel AtomTM D525 1.8GHz/1MB L2 cache,
e max. 2GB RAM,

e 4x USB 2.0,

e wymiary 96 mmx90 mm,

e masa 170 g.

Architektura funkcjonalna systemu przedstawiona zostata na rys. 3. Takie rozplanowanie opro-
gramowania zapewnia jego modularna budowe.

Platforma ArduCopter umozliwia wykorzystanie oprogramowania rozwijanego przez spotecz-
no$¢ DIYDrones i udostepnianego na licencji LGPL. Oprogramowanie to zdolne jest do estymacji
orientacji katowej mikroBSL z czestotliwoscia 200 Hz wg. algorytmu Direct Cosine Matrix. Opro-
gramowanie wbudowane nie zapewnia jednak mozliwosci wspotpracy z dodatkowym komputerem
poktadowym, ktory w projekcie jest odpowiedzialny za wykonywanie wysokopoziomowych zadan
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sterowania. Stad konieczna stala sie istotna modyfikacja kodu ArduCopter umozliwiajaca prze-
jecie kontroli nad zadaniami nawigacji przez komputer PM-PV-D5251-R10 z wykorzystaniem
asynchronicznego protokotu UART. Modul sterowania orientacja katowa odpowiedzialny jest za
osigganie wartosci zadanych wyznaczonych przez modul sterowania predkoscia i informowanie
go o aktualnych, estymowanych, warto$ciach katéw przechylenia, pochylenia i odchylenia. Opro-
gramowanie ArduCopter umozliwia takze taczenie si¢ z silnikami i sterowanie ich predkoscia
katowa poprzez zaprojektowane do tego podzespoly i ztacza elektroniczne. Architektura pro-
gramistyczna systemu ArduPilotMega znacznie poprawia przejrzystosé kodu, a co za tym idzie
— jakos¢ calego systemu. Wyodrebniono interfejsy programistyczne minimalizujace zaleznodci
pomiedzy poszczegdlnymi podsystemami. W dalszych podpunktach opisano pokrotce funkcjo-
nalno$é¢ wyodrebnionych komponentéw (rys. 6).

Architektura funkcjonalna systemu
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Rys. 6. Architektura programistyczna autopilota ArduPilotMega

Modutl sterowania predkoscia jest odpowiedzialny, oprocz wspotpracy z ,sasiadujacymi” kom-
ponentami, za taczenie si¢ ze skanerem laserowym i dokonywanie pomiaru predkosci BSL na tej
podstawie. W tym celu na komputerze PMPV-D5251-R10 zainstalowano system Linux i me-
tasystem operacyjny ROS (Robot Operating System), zapewniajacy komunikacje z wyzej wy-
mienionym czujnikiem. Celem dokonania pomiaru predkosci wykorzystano algorytm Canonical
Scan Matcher. Zasada dzialania powyzszego algorytmu opiera si¢ na poroéwnywaniu nastepuja-
cych po sobie odczytéw ze skanera laserowego i odnajdywaniu odpowiadajacych sobie punktéw
charakterystycznych wyodrebnionych w obrazie (ang. features). W wyniku dziatania algorytmu
mozemy $ledzi¢ przemieszczanie sie BSL wzgledem otoczenia robota (rys. 7).

W komponencie sterowania polozeniem zostal uzyty algorytm jednoczesnego tworzenia ma-
py otoczenia i lokalizacji, tj. samolokalizacji (SLAM). Wykorzystano algorytm Gmapping. Jest
to technologia wykorzystywana przez autonomiczne roboty do tworzenia mapy nieznanego oto-
czenia (bez wiedzy a priori) i jednoczesnego Sledzenia wlasnego polozenia na tej mapie (rys. 8).
Pozwala to takze na wizualizacje otoczenia mikrowiroptata w czasie rzeczywistym. Tym samym
mozliwe jest okreslenie bledu polozenia wzgledem potozenia zadanego, wygenerowanie wektora
zadanego predkosci i przekazanie go modulowi sterowania predkoscia.
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Rys. 7. Efekt dzialania skanera laserowego zwizualizowany przy pomocy programu rviz metasystemu
operacyjnego ROS

Rys. 8. Mapa stworzona przy pomocy algorytmu SLAM

3. Wybér narzedzi symulacji

Celem symulacji byto utatwienie tworzenia i analizy poprawnoéci dziatania uktadu nawigacji
wewnatrz budynku, stabilizacji orientacji katowej oraz algorytmoéw omijania przeszkéd modelu
matematycznego czterowirnikowego mikrowiroplata. Symulacje zostaty przeprowadzone w Sro-
dowisku programu MATLAB/Simulink®, z wykorzystaniem 3D Animation Blockset.

3.1. Struktura modelu symulacyjnego

Model symulacyjny czterowirnikowego mikrowiroplata zostal zbudowany w Srodowisku
Simulink®, bedacego czescia pakietu numerycznego Matlab/Simulink. Simulink pozwala na bu-
dowanie modeli symulacyjnych przy pomocy interfejsu graficznego poprzez laczenie ze soba tzw.
blokéw. W ten sposéb mozliwe jest odzwierciedlenie logicznej, modularnej struktury modelowa-
nego obiektu w programie komputerowym. Simulink pozwala wybiera¢ pomiedzy wieloma ro-
dzajami gotowych do uzycia blokéw o réznorodnej funkcjonalnosci, umozliwia takze definiowanie
wlasnych blokéw, z wykorzystaniem szerokiej gamy jezykéw programowania. jak C, C++, Ada,
Fortran lub wlasnego jezyka skryptowego pakietu Matlab, poprzez tworzenie tzw. s-funkcji (ang.
system-functions). S-funkcje stuza do rozszerzania mozliwosci pakietu Simulink i sa kompilowane
jako pliki MEX (Matlab Executable) do bibliotek DLL. Najczestsze zastosowania S-funkcji to:

e tworzenie nowych blokéw funkcyjnych,

e tworzenie blokéw sterownikéw urzadzen,
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wykorzystanie istniejacego kodu w C,

e opis systemu jako uktadu réownan,

dodawanie animacji do symulacji,

e przyspieszanie pracy symulacji.

Wykonywanie modelu w pakiecie Simulink przebiega w kilku krokach. Najpierw nastepuje
faza inicjalizacji. W tej fazie Simulink wtacza bloki z biblioteki do modelu, przekazuje informacje,
takie jak szeroko$é portéw czy typy wykorzystywanych danych do wszystkich blokow w danym
modelu. Ustala kolejnos¢ wykonywania operacji poszczegdlnych blokéw, sprawdza ustawienia
parametréw i alokuje pamieé. Nastepnie wchodzi w petle symulacji, w ktérej kazde przejscie
przez petle to pojedynczy krok symulacji. W kazdym kroku symulacji Simulink wykonuje ope-
racje zawarte w blokach modelu w kolejnosci ustalonej w czasie fazy inicjalizacji. Dla kazdego
bloku Simulink wywotuje funkcje, ktora oblicza zmienne stanu bloku, pochodne i wyjécia dla bie-
zacej probki czasu. Te operacje sa wykonywane az do zakonczenia symulacji. Schemat programu
symulacyjnego zostal przedstawiony na rysunku 9.
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Rys. 9. Schemat programu symulacyjnego mikrowiroplata w srodowisku Simulink

7 uwagi na najwieksza elastyczno$é i zarazem przejrzystosé tego ostatniego podejscia, zdecy-
dowano o implementacji nieliniowego modelu matematycznego czterowirnikowego mikrowiropta-
ta z wykorzystaniem s-funkcji. Strukture omawianego modelu symulacyjnego przedstawiono na
rys. 10. Centralnym blokiem jest blok zawierajacy implementacje réwnan modelu matematycz-
nego nanorobota latajacego. Blok ten posiada jedno wejscie — 4-elementowy wektor sterowan A
oraz trzy porty wyjsé: 16-elementowy wektor stanu £ oraz 2 pomocnicze 12-elementowe wektory
pozwalajace na monitorowanie sit i momentéw oddzialujacych na uktad. Model matematyczny
czterowirnikowa zostal zakodowany przy pomocy s-funkcji Simulink jako blok czasu (quasi-
ciagltego). Blok zad_prad (kolor niebieski) stuzy, na tym etapie, do dostarczania wartosci symu-
lowanych sterowan do modelu nanorobota z przestrzeni roboczej programu Matlab do programu
Simulink. Blok zad_prad (kolor szary), stany, sily oraz momenty przekazuja dane o wielkosciach
sterowan A(t), wektorze stanu &(t) oraz sitach f(¢) i momentach 7(t) oddzialujacych na model
w postaci dyskretnej, wraz z czasami kolejnych krokéw symulacji z Simulinka do przestrzeni
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roboczej programu Matlab, umozliwiajac pdzniejsza prezentacje danych w postaci wykresow.
Szczegdlowy opis tego modelu (réwnania ruchu oraz zaleznosci pozwalajace na obliczenie obcia-
zen aerodynamicznych zaczerpnieto z prac [4] oraz [9]). Struktura modelu symulacyjnego zostala
przedstawiona na rysunku 10. Trzy bloki widoczne w prawej czesci schematu wykorzystywane
sg do tréjwymiarowej wizualizacji lotu. W tym celu skorzystano z dodatku do pakietu Simulink
3D Animation oraz stworzono tréjwymiarowy model przestrzeni w jezyku VRML widoczny na
rys. 11.

Quadrotorrotation
Quadrotor.trandation

Model
matematyczny
czterowirnikowca

Rys. 11. Komputerowa wizualizacja przestrzeni zamknigtej stworzona w jezyku modelowania VRML

Ze wzgledu na fakt, ze w pomieszczeniach zakrytych i wewnatrz budynkéw nie dochodzi
sygnal GPS, nalezalo zastosowaé alternatywny system eliminacji narastajacego btedu systemow
nawigacji bezwladnodciowej. Wykorzystano w tym celu skaner laserowy oraz komplementarne
filtry SO(3). Z punktu widzenia uzytkownika, algorytm filtracji komplementarnej z wykorzysta-
niem IMU i skanera laserowego dziata w nastepujacy sposdb:

1. Giroskopy sa gtéwnym zrédlem informacji o orientacji katowej. Poprzez catkowanie nieli-
niowego rownania rozniczkowego opisujacego kinematyke ruchu, uzyskujemy relacje miedzy
predkoscig katowa korpusu mierzona z pomoca zyroskopdéw a orientacja katowa wyrazona
w uktadzie inercjalnym. Proces catkowania odbywa sie z duza czestotliwodcia, rzedu setek
Hz.

2. Ze wzgledu na narastajace btedy numeryczne wymogi ortogonalnosci macierzy obrotow wy-
razajacej orientacje katowsa statku powietrznego zostaja naruszone. Dokonywane sa male
poprawki, ktére maja na celu przywrocenie ortogonalnosci macierzy obrotow.

3. W zwiazku z catkowanym sukcesywnie btedem systematycznym pomiaru zyroskopowego
konieczne jest wprowadzenie dodatkowego sygnalu pomiarowego. Umozliwi to eliminacje
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btedu poprzez zastosowanie filtra komplementarnego, czyli odpowiednio zaprojektowanego
uktadu z ujemnym sprzezeniem zwrotnym.

Powyzszy proces mozna zilustrowaé przy pomocy schematu blokowego przedstawionego na
rys. 12. Efektem modelowania kinematyki zmian orientacji katowej statku powietrznego jest
réwnanie rézniczkowe opisujace ewolucje w czasie orientacji korpusu w zaleznosci od chwilowej
predkosci katowej.

Skaner Zyroskop
laserowy XYZ
Akcelerometr ‘ Detekcja b4
XYZ ¢ ‘ dryfu C(s) O
Kinematyka

7 i normalizacja

Rys. 12. Schemat blokowy filtra komplementarnego do estymacji orientacji katowej na podstawie IMU
i skanera laserowego
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Rys. 13. Przeksztalcenie roto-translacyjne ¢(1) minimalizujace wzajemna odleglosé dwéch identycznych
zbioréow punktéw

Skaner laserowy dokonuje pomiaru w ptaszczyznie kotowej odlegtosci od obiektéw znajduja-
cych sie w jego otoczeniu. Poprzez sukcesywne poréwnywanie kolejnych odczytéw z wykorzysta-
niem algorytméw typu ICP mozliwe jest znalezienie wzglednych przyrostéw kata odchylenia 1
(rys. 13). Ogdlny schemat zastosowania algorytmu ICP mozna zdefiniowaé nastepujaco: niech
Sref bedzie plaszczyzna odniesienia. Majac dany zbiér punktéw {p;}, mozna znalezé przeksztal-
cenie rotacji i translacji ¢ = (¢,v), ktére minimalizuje odleglto$é¢ punktéw p; przeksztalconych
przez q od ich rzutu prostokatnego na plaszczyzng S,.r. Mozna to zapisac:

mqinz lpi ®q — H{Sref,pz‘ @ q}|?
i

gdzie @ jest operatorem przeksztalcenia roto-translacyjnego:
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H{S”f ,-} jest rzutem prostokatnym zbioru punktéw na plaszczyzne Sref 7 punktu widzenia
estymacji orientacji katowej istotny jest jedynie dokonany tym sposobem pomiar kata odchyle-
nia v. Element translacyjny ¢ jest na tym etapie pomijany. Dostarczana przez niego informacja
odometryczna moze by¢ wykorzystana w nawigacji, gdyz uzyskujemy za jego pomoca informa-
cje o predkosci mikrowiroptata wzgledem otoczenia w przestrzeniach zamknietych. Stosowanie
metod dopasowywania skanéw laserowych otoczenia, z uwagi na wzgledny charakter pomiaru,
generuje wynik obarczony w dluzszej perspektywie bledem wynikajacym z naktadania si¢ niedo-
ktadnosci estymacji. Stad konieczne jest zastosowanie dodatkowego algorytmu umozliwiajacego
bezwzgledna lokalizacje w przestrzeni — zazwyczaj wykorzystuje sie do tego algorytmy SLAM,
rys. 14. SLAM jest algorytmem polegajacym na tworzeniu iteracyjnej aktualizacji i poszerzanie
mapy otoczenia na podstawie dokonanych pomiaréw. Jednocze$nie umozliwia umiejscowienie
mikrowiroptata na powstajacej na biezaco mapie. Rozwiazanie powyzszych probleméw jest za-
daniem trudnym i o duzej ztozonosci obliczeniowej, ale w dtuzszej perspektywie pozwala uniknaé
zjawiska kumulowania sie btedéw pomiarowych kata odchylenia. Do estymacji kata odchylenia
w przestrzeniach zamknietych zastosowano potaczenie PL-ICP oraz GMapping.

Rys. 14. Wynik stosowania algorytmu samolokalizacji (SLAM) w polaczeniu z PL-ICP

Wykorzystanie komplementarnego filtra SO(3) pozwala na szybka estymate orientacji kato-
wej z wykorzystaniem czujnikéw zyroskopowych. Jest ona obarczona rosnacym bledem, ktory
mozna wyeliminowac¢ tylko z zastosowaniem innego zrédta danych, ktére musi mie¢ odmienne
wlasciwosci czestotliwo$ciowe. Wykorzystanie estymacji kata odchylenia za pomoca wariantu
algorytmu ICP oraz SLAM pozwala na uzyskanie wolnozmiennej estymaty orientacji katowej
pozbawiong dryfu. Fuzja danych dokonywana jest przy pomocy pasywnego filtra komplementar-
nego dla grupy SO(3). Struktura filtra w ujeciu macierzowym zostala przedstawiona na rys. 15.

4. Algorytmy autonomicznego sterowania z uzyciem laserowego dalmierza

Autonomiczny system sterowania mikrosamolotem moze wykorzystywaé nie tylko systemy
wizyjne, ale rowniez inne czujniki pozwalajace na identyfikacje otoczenia. Jednym z nich jest la-
serowy czujnik odlegtodci. Czujnik laserowy jest zazwyczaj instalowany na sztywno, co pozwala
jedynie obserwowaé otoczenie bezposrednio na wprost mikrosamolotu (rys. 16). Mozna jednak
opracowal system, ktory bedzie umozliwial skanowanie catego otoczenia w celu lokalizacji po-
tencjalnych przeszkdd.
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Rys. 15. Struktura filtra komplementarnego w ujeciu macierzowym

Rys. 16. Czterowirnikowy mikrowiroptat zbudowany na potrzeby prac badawczych, wyposazony w dwa
komputery pokladowe oraz skaner laserowy: 1 — autopilot + IMU, 2 — drugi komputer pokltadowy
PM-PV-D5251, 3 — skaner laserowy Hokuyo URG-04LX-UGO01, 5 — silnik AC2830-358, 7 — sterownik
silnika bezszczotkowego, 8 — bateria Turnigy nano-tech 3300 mAh, 10 — aAluminiowe ramie,

11 — mocowanie silnika z ostona $migta, 12 — konstrukcja chroniaca elementy elektroniczne wraz
z podstawa

Aby skanowanie calego otoczenia mikrosamolotu z uzyciem czujnika bylo mozliwe, nalezy
opracowaé odpowiedni algorytm lokalizacji przeszkéd i generowania trajektorii oraz zbudowaé
urzadzenie kontrolujace kierunek wiazki laserowej czujnika. Opracowany algorytm sklada sie
z dwéch elementow:

e omijania przeszkod statycznych, ktérych potozenie jest znane a priori na podstawie mapy
otoczenia,

e omijania przeszkdéd dynamicznych zlokalizowanych laserowym czujnikiem odlegtosci.

4.1. Architektura ukladu sterowania i analizy danych BSL

Jak wspomniano we wstepie pracy, jako punkt wyjscia do stworzenia architektury programi-
stycznej autopilota BSL wykorzystano istniejacy projekt ArduCopter udostepniony na otwartej
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licencji LGPL. Powyzszy kod zostal prawie catkowicie zmieniony, ponownie uzyto jedynie ,.dol-
nej” jego warstwy, tj. sterownikoéw urzadzen peryferyjnych.

Oprogramowanie mikrowiroptata ma strukture warstwowa oraz zostalo opracowane w opar-
ciu o metodyke obiektowa. W obecnym ksztalcie jest dedykowane dla bezzalogowych statkow
latajacych pionowego startu i ladowania. Zapewnia zestaw interfejséw programistycznych defi-
niujacych warstwy i granice wspélpracy poszczegdlnych moduléw, ktére sa nieodzowne w sys-
temach automatycznej kontroli lotu, pozwalajac tym samym koncentrowaé sie programiscie na
funkcjonalnosci uzytecznej, nie za$ projektowaniu architektury systemu. Ponadto wyodrebniono
warstwe abstrakcji sprzetowej (HAL), co umozliwia zmiany w warstwie sprzetowej bez ingerencji
w kod uzytkowy. Najwicksza zaleta omawianego systemu jest kompatybilno$é¢ z meta-systemem
operacyjnym dla robotéw (ROS). ROS jest narzedziem wspierajacym twércéw oprogramowania
w dziedzinie robotyki. Jest w pelni wspierany dla systeméw operacyjnych z rodziny Linux, ale
istnieja takze wersje w fazie testow na platformy takie jak Windows czy OS X. ROS dostepny
jest na wolnej licencji BSD, a w jego sktad wchodzg biblioteki programistyczne, sterowniki urza-
dzen, narzedzia do wizualizacji danych, protokoty transmisji danych w systemach rozproszonych,
zarzadzanie kompilacja zrédel i wiele innych.

4.2. Architektura systemu stabilizacji i samolokalizacji

Role niskopoziomowego autopilota przejmuje jednostka APM opracowana przez spolecznosé
skupiona wokét forum internetowego DIY Drones. Jadro APM stanowi procesor ATmega2560
o taktowaniu 16 MHz wyposazony w 256 kb pamieci flash. APM uzywany jest do wspdlpracy
z jednostka do pomiaréw inercjalnych IMU i innymi czujnikami poktadowymi, jest odpowiedzial-
ny za stabilizacje orientacji katowej (na nim zaimplementowano algorytm filtracji komplemen-
tarnej) oraz steruje praca do 8 silnikéw. Do cel6w zbierania i przetwarzania sygnaléw optycznych
BSL na poktadzie umieszczono wysokopoziomowy komputer poktadowy PM-PV-D5251 firmy iEi
wyposazony w dwurdzeniowy procesor Intel Atom o taktowaniu 1,8 GHz, 2GB RAM i 4 porty
USB 2.0. Oba komputery wspoéltpracuja poprzez czip FTDI RS232-USB. Lacznosé ze stacja ba-
zowa zapewniono za posrednictwem zdecentralizowane] (ad hoc), bezprzewodowej sieci ethernet
pracujacej w standardzie IEEE 802.11 b/g. Naturalnie, istnieje mozliwo$¢ wykorzystania dowol-
nego standardu bezprzewodowej transmisji danych po zapewnieniu sterownikéw po stronie BSL
oraz stacji bazowej. Schemat blokowy sprzetowej czesci systemu przedstawiono na rys. 17.

BSL '1EEE 802.11b/g|
£
[ GSB | [ USB | [ USB |
PM-PV-D5251
(Intel Atom D525, 2x1,8GHz, 2GB RAM)
USB
L
UART/FTDI
APM
(Atmel Atmega 2560, 16MHz)
PIO/SPI
GPIO/SPI
IMU

Rys. 17. Schemat blokowy sprzetowej czesci systemu
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Architekture programistyczna uktadu sterowania BSL projektowano z uwzglednieniem na-
stepujacych wymagan:

e kompatybilno$¢ z ROS, stad wybdr jezyka programowania C++-,

e modutowa budowa gwarantujaca podzial systemu na niezalezne bloki funkcjonalne, tak by
system tatwo byto rozwija¢, jednoczesnie minimalizujac ryzyko powstawania btedéw pod-
czas dokonywania zmian w uzytkowej czesci kodu, co prowadzi do wyboru sciéle obiektowej
architektury,

e mozliwie mala zaleznosé od jednej platformy niskopoziomowej, stad kod zalezny od sprze-

towej czedci systemu zgromadzono w warstwie HAL.

Schemat blokowy architektury programistycznej systemu przedstawiono na rys. 18. Wszystkie
przedstawione na powyzszym schemacie moduly zostana pokrétce oméwione.

Wysokopoziomowa architektura programistyczna

g
% " Pakiety ROS Translacja natywnych
S &l komunikatéw APM na potrzeby
2 Q. / ROS i transmisja rotacji miedzy
5z ktadami wsptrzednych ROS TF
% A ros_proc uktadami wspotrzednych RO
E é . Serializacja komunikacji i przesyt
v ros_serial - danych miedzy APM a

A komputerem pokladowym

A 4

Zdalne sterowanie
Praca synchroniczna z
. i . . programowalng czestotliwoscia.
Estymacja orientacji katowe;j Obiekty implementujace wymie-
nione moduty moga by¢
R SR niszczone i zastgpowane przez
1 Stabl_l.lzacja . Stabilizacja analogiczne, co umozliwia dyna-
orientacji kgtowe;j putapu miczne zmiany trybow sterowa-
nia podczas lotu.

Sterowanie silnikami

Autopilot niskopoziomowy
(APM)

i Definiuje interfejsy programi-
Warstwa abstrakcji sprzetowej (HAL) ————— styczne (API) poszczegéinych
urzgdzen poktadowych.

Rys. 18. Architektura programistyczna ukladu sterowania demonstratorem mikrowiropltata

Jadro systemu dziata w trybie synchronicznym, z wyjatkiem przerwan mikroprocesora zwia-
zanych z obstuga zdarzeh wejécia/wyjscia i wyzwalaniem zdarzen w oparciu o liczniki mikrokon-
trolera. Kazdy komponent implementuje interfejs /Controller, ktérego specjalizacja dostepna jest
dla wszystkich modutéw. Tym sposobem zapewniono kompatybilno$¢ analogicznych implemen-
tacji poszczegdlnych modutéw (np. NullAltitude Controller mozna zastapi¢ SonarAltitude Con-
trollerem, co z punktu widzenia uzytkownika poskutkuje uruchomieniem trybu automatycznej
regulacji pulapu w oparciu o czujnik ultradZwiekowy). Przyktadowa hierarchie klas odpowie-
dzialnych za regulacje putapu przedstawiono na rys. 19.



192

M. Kmiecik, K. Sibilski

«interface»
IController

+IController()

JAN

«interface»
lAltitudeController

AN

NullAltitudeController SonarAltitudeController

Rys. 19. Hierarchia klas odpowiedzialnych za regulacje putapu

4.2.1.  Zdalne sterowanie

Interfejs IRemoteController jest odpowiedzialny za synchroniczne zbieranie informacji steru-
jacych przestanych droga radiowa. W manualnym trybie pracy oznacza to najczeSciej nastuch
kanaléw radiowych nadajnika zdalnego sterowania, a w trybie autonomicznym — odbiér infor-
macji generowanych przez petle nawigacyjne. Ostatnie z wymienionych nie zostaly zaimplemen-
towane, lecz uwzgledniono taka mozliwo$é w przysztosci, np. w oparciu o wspotprace z ROS.
Zebrane ta droga dane zapisywane sa w strukturze, ktora jest dalej przekazywana do kolejnych
modutow.

4.2.2.  Estymacja orientacji kgtowej

Oddzielng hierarchie klas IStateObserver przewidziano dla estymatoréw stanu. Opracowana
implementacja wykorzystuje filtr komplementarny, ktéry jest szybkim i odpornym algorytmem
bardzo dobrze nadajacym sie do zastosowania na procesorach AVR.

4.2.8.  Stabilizacja orientacyi kgtowej

1Attitude Controller sukcesywnie aktualizuje zadane, procentowe, warto$ci sterujace pred-
koscia katows silnikéw na podstawie biezacej estymaty orientacji katowej dostarczonej przez
IStateObserver i zapewnia wartosci wyjsciowe dla sterownikéw silnikow IMotorController. ITm-
plementuje strategie sterowania PID przedstawiona schematycznie na rys. 20.

4.2.4. Stabilizacja pulapu

TAltitude Controller implementuje petle automatycznej regulacji PID putapu. Zapewniono
dwie referencyjne klasy: oferujaca mozliwos¢ manualnej kontroli NullAltitudeController oraz
stabilizujaca putap w oparciu o odczyty czujnika ultradzwiekowego SonarAltitudeController.
TAltitudeController generuje procentowy ciag odniesienia przekazywany sterownikowi silnikéw.

4.2.5.  Sterowanie silnikami

Zadaniem IMotorController-a jest generowanie komend sterujacych silniki, bedacych suma
ciagu odniesienia otrzymanego z modutu stabilizacji putapu oraz korekty tegoz wynikajacej
z zadanej orientacji katowej obliczonej w module stabilizacji orientacji katowej. Dostarczono
jedng implementacje interfejsu QuadMotorController dostosowang do uzycia z czterowirnikowym
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IRemoteController
. > Ki
Sterowanie RC
A 2 A4
IAttitudeController “» Kp > ¥ » IMotorController
A A
Estymata orientacji Kd
katowej
Przefiltrowane
IStateObserver odczyty zyroskopowe

Rys. 20. Strategia sterowania PID w ujeciu programistycznym

mikrowiroptatem w uktadzie ,+”, tj. taka, gdy kierunek ruchu ,do przodu” jest réwnolegty
do jednego z ramion BSL. Modut sterowania silnikami stanowi abstrakcje réznych konfiguracji
napedowych zastosowanego statku powietrznego.

4.2.6.  Warstwa abstrakcji sprzetowej

Zadaniem HAL jest ukrycie réznic wynikajacych z réznorodnoéci analogicznych funkcjonal-
nie uktadéw peryferyjnych przed kodem uzytkowym. Dzieki temu, w przypadku checi zamiany
jednego z czujnikow lub aportowania systemu na inng platforme sprzetowa, zdecydowana wiek-
szo$¢ kodu uzytkowego nie ulega zmianie. Warstwa abstrakcji sprzetowej sktada sie z zestawu
interfejsow programistycznych definiujacych funkcjonalno$é poszczegélnych podzespoléw. Do-
step do wszystkich sterownikéw zapewniany jest za posrednictwem fabryki abstrakcyjnej, ktérej
implementacja musi by¢ dostarczona dla kazdej wspieranej platformy sprzetowej.

ISonar

+sample() APMSonar

+filter() q

+getlastTimeSampled() : unsigned long
+getLastTimeFiltered() : unsigned long
+getDistanceFiltered() : float
+getDistanceRaw() : float

Rys. 21. Interfejs programistyczny czujnika ultradzwickowego i jego specjalizacja

4.2.7.  Kompatybilnos¢ z ROS i logowanie danych

Celem umozliwienia wymiany danych miedzy systemem ROS a autopilotem zapewniono me-
chanizm serializacji ROS serial. W tym celu wykorzystano pakiet ROS Serial, ktéry daje mozli-
wos¢ bezposredniej wspoltpracy urzadzen, gtéwnie opartych o standard Arduino, z BSL. Na ROS
Serial sktadaja sie: protokét p2p i biblioteki uzytkowe. Dodatkowy pakiet postproc odpowiedzial-
ny jest za obliczanie rotacji miedzy zdefiniowanymi uktadami wspotrzednych i przedstawianie
ich w formacie ROS TF. W ten sposéb umozliwiono dwukierunkowa komunikacje i warstwe
prezentacji danych. Autopilot daje szerokie mozliwosci logowania danych. Kazdy modul im-
plementujacy interfejs IController moze by¢ skonfigurowany tak, aby wysytaé¢ dane do stacji
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bazowej, co z kolei pozwala na ich zapis w formacie ROSbag celem pdzniejszej analizy lub pre-
zentacji przy pomocy programu rzbag. Dzieki systemowi pracy rozproszonej zwanemu roslaunch,
umozliwiajacemu generowanie skryptéw startowych, calo$é uruchomiana jest za pomoca poje-
dynczego polecenia z wykorzystaniem bezpiecznego protokotu SSH. Ze wzgledu na bezpieczen-
stwo otoczenia wykonywanie powyzszej sekwencji mozna w dowolnej chwili przerwac¢. Odpowiedz
regulatora ¢ jest zgodna z oczekiwaniami. Stata czasowa regulacji wynosi ok. 0,7s. Cho¢ uktad
estymacji orientacji katowej oraz stabilizacji pracuja z czestotliwoscia 200 Hz, wartosci zadane
i estymowane katéw logowane byly z czestotliwoscia 60 Hz, natomiast putap z czestotliwoscia
pracy ultra-dZzwiekowego czujnika odlegtosci, tj. 20 Hz. Wynika to z ograniczen transferu danych
miedzy komputerem nisko- i wysokopoziomowym. Odczyt czujnika ultradZwiekowego ma, zgod-
nie z dokumentacja, rozdzielczo$¢ 1 cm. Pozorna wyzsza rozdzielczo$é pomiaru prezentowana na
wykresie jest efektem usredniania pomiaréw, co zwieksza dokladnosé sterowania (rys. 22).

Odpowiedz na zmiane wartosci zadanej w torze stabilizacji kata przechylenia ¢
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Rys. 22. Odpowiedz uktadéw regulacji orientacji katowej na zmieniajaca sie skokowo wartos¢ zadana
kata przechylenia

Na rys. 23 przedstawiono odpowiedz uktadu regulacji kata pochylenia. Wartosé zadang 0.,
w odréznieniu od poprzedniego eksperymentu, zmieniano o £10°. Odpowiedzi uktadu regulacji
sa zgodne z oczekiwaniami. Nieco wigksza oscylacja w torze stabilizacji pulapu ma zwiazek
z nagla i wieksza, wzgledem pokazanej na rys. 22, utrata silty no$nej spowodowana pochyleniem
statku powietrznego.

Odpowiedz uktadu regulacji stabilizacji katowej i putapu na zmiane wartosci zadanej kata
odchylenia przedstawiono na rys. 24. Wartos¢ zadana ulegta zmianie o +15° w ok. 1-sekundowych
interwatach. Najwiekszym problemem okazala sie nieliniowo$¢ krzywej ciagu. Powoduje ona,
ze mimo iz ciag zwiekszany jest zmniejszany o te sama wartos¢ dla obu par przeciwlegtych
silnikow, wypadkowa warto$é¢ sity nosnej roénie, co skutkuje wzrostem putapu. Powyzszy efekt
zaprezentowano na dolnej charakterystyce na rys. 24.
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Rys. 23. Odpowiedz uktadéw regulacji orientacji katowej na zmieniajaca sie skokowo wartos¢ zadana

kata pochylenia

Odpowiedz na zmiang warto$ci zadanej w torze stabilizacji kata odchylenia
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Rys. 24. Odpowiedz ukladéw regulacji orientacji katowej na zmieniajaca sie skokowo wartos¢ zadang

kata odchylenia
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5. Zastosowanie BSL do eksploracji przestrzeni zamknietych — weryfikacja
systemu

Bardzo dobrg jakos$¢ dzialania uktadu stabilizacji orientacji katowej zweryfikowano podczas
eksperymentu polegajacego na przelocie korytarzem wewnatrz gmachu glownego Politechniki
Wroctawskiej (budynek A-1). Test trwal ok. 10 minut. W czasie przelotu zapisowi podlegaly
przebiegi estymat orientacji katowej (rys. 30) i odczyty skanera laserowego oraz obraz transmi-
towany z kamery pokladowej. Rekonstrukcja mapy otoczenia wykonywana byla w czasie rzeczy-
wistym na pokladzie statku powietrznego (rys. 31, 32), co z kolei pozwolilo na eliminacje dryfu
w osi odchylenia jedynie z wykorzystaniem zyroskopu MEMS i sygnaléw optycznych. Dokumen-
tacje przebiegu omawianego eksperymentu zamieszczono w internetowym serwisie Vimeo pod
adresem: https://vimeo.com/49829221. Przykladowe kadry tego filmu przedstawione zostaly na
rysunkach 25-29.

E

Rys. 25. Poczatek eksperymentu (ujecie z filmu dostepnego pod adresem https://vimeo.com/49829221).
W lewym dolnym rogu prezentowana jest tworzona na biezaco mapa otoczenia, w prawym goérnym rogu
ujecie z kamery poktadowej

- N
B
s

) \\j

Ay / ‘
: / /
|
Rys. 26. Przelot korytarzem, dolna kondygnacja

Przelot rozpoczal sie w miejscu widocznym w lewym dolnym rogu (rys. 25 oraz 31). Nastepnie
przebiegatl wzdluz korytarza w kierunku gérnym, potem w prawo wzdluz korytarza o charakte-
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REKTOR

Rys. 29. Przelot holem gmachu gtéwnego A-1 Politechniki Wroctawskiej
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Estymaty orientacji kgtowej czterowirnikowego mikrowiroptata
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Rys. 30. Przebieg zmian orientacji katowej w czasie trwania eksperymentu estymowanej przy pomocy
zaprojektowanego filtra komplementarnego ltaczacego pomiar zyroskopowy z czujnikami przyspieszenia
i skanerem laserowym

-

f
|

o
“r

Rys. 31. Mapa dolnej kondygnacji budynku wykonana w pierwszej czeéci trwania eksperymentu
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Rys. 32. Mapa budynku wygenerowana w trakcie catosci eksperymentu. W prawej czeéci widoczny jest
efekt nadpisywania odwzorowania dolnej kondygnacji przez gorna

rystycznym, wygietym w lewo, ksztalcie. W dalszej czes$ci dokonano przelotu klatka schodowa,
widoczna w prawej czedci rys. 31, do holu glownego budynku. Poniewaz uzyty algorytm ma-
pujacy pozwala odwzorowywaé otoczenie w rzucie plaskim, w nastepnym etapie eksperymentu
generowana mapa holu gtéwnego, znajdujacego sie czesciowo nad dolng kondygnacja, naktada sie
na odwzorowanie dolnego pietra, co jest widoczne na rys. 32. Zapis estymat orientacji katowej,
choé¢ przedstawiony w matej skali, pozwala poprawnie odczytaé kierunek ruchu demonstrato-
ra mikrowiroptata w czasie trwania eksperymentu. Warto$¢ g oscyluje wokédt zera, 6.4 jest
przewaznie lekko ujemna, co odpowiada lotowi ,w przdd”, zas zapis 1.s; uwidacznia zmiany
kierunku ruchu (np. ¥est < 0 w pierwszej czesci lotu klatka schodowa). Nieciaglo$é zapisu kata
odchylenia 1.4 jest wynikiem normalizacji, jak wspomniano we wczesniejszej czesci dokumentu,
a wiec ograniczenia wartosci kata do zakresu 1. € (—180,180), co jest niezbedne ze wzgledu
na stabilnos¢ uktadu i optymalizacje pracy. Jednoczesnie, dzieki dlugiemu czasowi trwania eks-
perymentu, mozna z powodzeniem stwierdzi¢, ze wykorzystany algorytm pozwala wyeliminowaé
dryf zyroskopu w osi odchylenia dzieki pomiarowi optycznemu.

6. Podsumowanie

Opracowana przez nas architektura autopilota mikrowiroptata, w ktérej wykorzystano adap-
tacyjne algorytmy umozliwiajace autonomiczny lot wewnatrz budynku (wykorzystujacy technike
SLAM), zostala zaimplementowana w zainstalowanym na poktadzie czterotwornikowego mikro-
wiroptata komputerze sterowania misja. Zaprojektowany przez nas system autonomicznego ste-
rowania lotem wykorzystuje uktad laserowy do korekcji btedu systemu INS. System sterowania
mikrowiroptatem umozliwia autonomiczny lot obiektu wewnatrz budynku. Nalezy podkreslié,
ze jest to system w caloSci mieszczacy sie na poktadzie czterowirnikowca. System nawigacji wy-
korzystujacy technike SLAM zostal przebadany symulacyjne, a takze podczas prébnego lotu
wewnetrz Gmachu Gléwnego Politechniki Wroctawskiej.

Kierunkiem dalszych prac bedzie opracowanie algorytmow sztucznej inteligencji pozwalaja-
cych na autonomiczng realizacje misji mikrowiroptata wewnatrz budynku, na podstawie uzyska-
nych informacji podczas samolokalizacji bezzalogowego statku powietrznego w pomieszczeniu
zakrytym.
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Simultaneous localisation and stabilization of spatial orientation of a micro quadrotor
through optical signals during indoor operations

Simultaneous Localisation and Mapping (SLAM) as well as stabilization of spatial orientation of an
unmanned aircraft in autonomous flight during indoor operations is a difficult task. Recently, this issue
has become a subject of intense research work in many scientific centers in the world. The article presents
results of our effort to build a system of autonomous control of the quadrotor micro rotorcraft operating
inside buildings. Architecture utilizing our control system allows both the stabilization of angular position
of an object in three-dimensional space in the absence of GPS signals as well as its autonomous SLAM
while operating inside the buildings.
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Wraz z rozwojem nowoczesnych systemoéow rejestracji parametréow lotu powstala koniecz-
no$¢ stosowania coraz wigkszych i bardziej zaawansowanych pamieci cyfrowych. Ztozonosé
wewnetrznej struktury ukladéw przechowujacych dane pociaga za soba koniecznosé sto-
sowania réznych procedur sprawdzajacych i nadzorujacych ich prace. Pomimo stosowania
wiarygodnie dzialajacych uktadéw pamieci, posiadajacych wbudowane moduly testujace,
nalezy zwrocié¢ szczegblna uwage na obecne zagadnienie w kontekscie kaset katastroficznych
lotniczych rejestratoréw parametrow lotu. Kolejnym aspektem jest odpowiednie zaprojekto-
wanie systemu eksploatacji urzadzen rejestrujacych, aby z wyprzedzeniem dokonaé¢ detekcji
uszkodzenia ukladu pamieci. Artykul przedstawia problematyke stosowania nowoczesnych
pamieci nieulotnych w urzadzeniach spelniajacych surowe normy niezawodnosciowe. Ukaza-
ne jest wykorzystanie, wbhudowanych w uklad pamieci, procedur testujacych oraz opraco-
wanie dodatkowych algorytméw monitorowania i raportowania. Przedstawione sa stworzone
narzedzia przeznaczone zaréwno dla procesu eksploatacji, jak i stosowane podczas serwiso-
wania. Tres¢ referatu jest oparta o doswiadczenia pozyskane podczas procesu projektowania
systeméw rejestracji parametréw lotu w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych.

1. Wstep

Rozwéj wspoélczesnej awioniki spowodowal, ze ilos¢ danych zapisywanych w nowoczesnych
systemach rejestracji parametréw lotu stale wzrasta. Aby sprostaé¢ oczekiwaniom uzytkownikéw
eksploatujacych nowoczesne statki powietrzne, nalezy dokonaé znaczacego zwigkszenia dostepne-
go obszaru pamieci systeméw rejestracji parametréw lotu. Wraz z realizacja tego zadania nalezy
pamigtaé¢ o specyficznych wymaganiach, ktérych sprostanie zapewnia wiarygodnosé i bezpie-
czenstwo zapisywanych danych. Konieczne jest wykorzystanie najnowszych dostepnych pamieci
nieulotnych, ktére niosg ze soba olbrzymie mozliwoéci. Kolejnym istotnym aspektem jest per-
spektywa wykorzystania zasobéw nowoczesnych kontrolerow, ktére w tym wypadku pozwolity
na opracowanie i wdrozenie algorytmoéow diagnostycznych. Nalezy nadmienié, ze bardzo rygory-
styczna norma ED-112 [1] (ang. MOPS! for Crash Protected Airborne Recorder Systems), nie
przewiduje takiego systemu.

'Minimum Operational Performance Standard
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2. Koncepcja systemu

W nowoczesnych przyrzadach poktadowych systemy diagnostyczne nie sg nowoscia. Warto
nadmieni¢, ze nawet najstarsze systemy rejestracji parametréw lotu opracowane w I'TWL po-
siadaja wbudowane algorytmy okreslajace sprawno$é uktadu. Od strony uzytkownika dziatanie
ogranicza si¢ do odczytania wskazania poprawnodci pracy. W angielskiej dokumentacji rozwia-
zania takiego typu sa okreslane jako BIT (ang. built-in test). Najprostsze rozwiazania pozwalaja
okresli¢ sprawnos¢ urzadzenia, natomiast bardziej ztozone pozwalaja okresli¢, co jest przyczy-
na awarii. System diagnostyczny opracowany w [TWL oprécz wspomnianych wtasciwoséci moze
byé¢ wykorzystany do przewidywania uszkodzenia urzadzenia na podstawie obserwowanych pa-
rametréw. Predykcja stanu technicznego wymaga jednak zebrania duzej ilosci danych, nie mniej
jednak sam system moze by¢ wykorzystany do mniej wymagajacych celow. Geneza powstania
algorytméw testujacych wywodzi si¢ z procesu debugowania oprogramowania sterujacego. Za-
implementowano rejestracje wielu wystepujacych zdarzen. Zapisywane zdarzenia pozwolily na
dobranie odpowiednich procedur sterujacych. W trakcie pozytywnych badan urzadzenia zostala
podjeta decyzja, aby nie deaktywowaé procedur testujacych. Rozwiniete algorytmy testowania
zostaly zorganizowane w system diagnostyczny.

Uzytkownik dostaje informacje pochodzaca z systemu diagnostycznego podczas kazdorazo-
wego odczytywania zawartodci kasety. Zdarzenia, ktore beda poddawane dalszej analizie, podzie-
lono na dwie grupy w zaleznosci od podejmowanego dziatania. Gdyby kaseta nie byla w stanie
realizowaé swojego zadania, na skutek danego zdarzenia, okresla sie, ze wystapito zdarzenie
krytyczne. Wystepuja trzy mozliwosci:

1) uzytkownik nie otrzyma zadnej informacji,
2) dostanie dyspozycje przekazania kodu serwisowego producentowi,
3) zostanie poinformowany, ze kaseta nie moze by¢ dalej eksploatowana.
Schemat postepowania zostal przedstawiony na rysunku 1. Realizacja takiego schematu dzia-

tania jest mozliwa dzigki wprowadzeniu do oprogramowania deszyfracji i analizy lotéw OAZ
(obiektywna analiza zapiséw) odpowiednich funkcji.

Uzytkownik
|
\d \J \d
Brak Zdarzen Zdarzenia -
¥ \J
Informacja
dla ITWL
l
v \A

Dalsza
Eksploatacja

Rys. 1. Koncepcja systemu diagnostycznego
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3. Dzialanie systemu

Aby zaprezentowaé, w jaki sposob zostal zaimplementowany system diagnostyczny, nalezy
rozpoczaé od zarysowania struktury sprzetowej rejestratora parametrow lotu. Urzadzenie, w du-
zym uproszczeniu, sktada si¢ z kontrolera oraz uktadéw pamieci. Na rysunku 2 przedstawiono
strukture pamieci rejestratora parametréow lotu. Mikrokontroler w swoich zasobach obejmuje
pamiegé nieulotna, standardowo zawierajaca program wykonawczy, oraz pamieé podreczg RAM.
Jako ze cala pamieé¢ mikrokontrolera nie jest zapelniona, mozliwe jest wykorzystanie pozosta-
tej czesci do przechowywania wystepujacych zdarzen. Uklad sterujacy obstuguje dwa uktady
pamieci jednoczesnie, w tym jeden, ktéry pozostaje w zawieszeniu do momentu uszkodzenia
pierwszego. Taka praktyka jest stosowana niezwykle rzadko ze wzgledu na bardzo mata awaryj-
nosé¢ uktadéw pamieci.

ARM Cortex-M3

- e

Free MEM

Controller Controller

Rys. 2. Struktura pamieci kasety

W systemie istnieje kilka Zzrédet zdarzen. Poczatkowo byly rejestrowane tylko zdarzenia wy-
chwycone przez modut diagnostyczny uktadu pamieci. Nastepnie system wyposazono w modut
nadzorujacy prace mikrokontrolera, dziatanie uktadu zasilania oraz poprawnosé pracy systemu
zapiséw. Ostatecznie zaimplementowano transmisje zdarzen wychwytywanych przez blok akwi-
Zycji.

Kazde zarejestrowane zdarzenie sktada sie z 10-bajtowego stowa. Pierwsze osiem bajtow
zawiera informacje o dacie i czasie wystapienia zdarzenia, natomiast pozostatle dwa bajty sa
zarezerwowane dla kodu bledu. Uklad sterujacy kaseta rejestratora posiada zabudowany zegar
czasu rzeczywistego, nie posiada on jednak podtrzymania zasilania. Blok akwizycji, ktéry ma
aktualny czas rzeczywisty, w trakcie inicjalizacji przesyta do kaset ochronnej i eksploatacyjnej
date i czas w postaci cyfrowej. Od tej pory uklady kaset samodzielnie zliczaja czas na potrzeby
systemu diagnostycznego. Gdyby zdarzenie pojawito si¢, zanim uklad otrzyma date i czas, system
dokona pustego wpisu niezwlocznie po ich odebraniu. Na rysunku 3 przedstawiony jest format
pojedynczego zdarzenia rejestrowanego przez system diagnostyczny.

8B date/time 2B EC

Rys. 3. Format pojedynczego zdarzenia
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4. Podsumowanie

Powstaly system diagnostyczny, mimo poczatkowo innego przeznaczenia, bedzie pomocny
w procesie eksploatacji systemu rejestracji parametréw lotu. Po pewnym czasie mozliwe bedzie
okreslenie, czy stosowane najwyzszej jakoéci pamieci nieulotne SLC NAND flash spelniaja pa-
rametry okredlone przez producenta. Gdyby pojawilo sie jakiekolwiek zdarzenie sugerujace, ze
uktad pamieci nie pracuje tak jak powinien, mozliwe jest podjecie dzialania zanim urzadzenie
przestanie poprawnie pracowac. Kolejnym istotnym aspektem jest mozliwo$é¢ zapisywania kodow
serwisowych bloku akwizycji w odniesieniu do konkretnej chwili czasu. Pozwoli to na szybsza
detekcje ewentualnych uszkodzen urzadzenia.
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Digital memory diagnostic system for flight data recorder

With the development of modern flight data recording systems it became necessary to use more
advanced digital memory with higher capacity. Complexity of the internal structure of data storage
chips entails the effort to design reliable memory management and supervision algorithms. Despite the
application of the highest quality memory chips with internal testing module, attention should be paid
to this issue to provide a reliable data recorder. Another aspect is the proper design of FDR exploitation
system in order to provide predictive failure detection. The paper describes issues related with application
of modern non-volatile memory into systems that must meet stringent reliability requirements. The usage
of a testing module integrated with a memory chip and additional designed supervising and monitoring
algorithms is shown. Tools for both exploitation and service are presented. The content of the paper is
based on the experience gained during the design process of flight data recorders at the Air Force Institute
of Technology.
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W pracy przedstawiono analize wplywu podstawowych charakterystyk aerodynamicznych
uktadu spadochron-tadunek na dynamike ruchu tego ukladu. W analizach uwzgledniono
spadochron desantowy. Tekst zawiera opis modelu matematycznego ruchu przestrzennego
oraz wyniki symulacji. Ocenie poddano w szczegdlnodci stateczno$é ruchu, ktéra ma decy-
dujace znaczenie dla mozliwosci poprawnego i bezpiecznego wykonania zrzutu.

1. Wstep

Zrzut tadunkéw z wykorzystaniem spadochronéw to czesto stosowany sposoéb dostarczania
ich w miejsca trudno dostepne, gdy z powodu braku innych mozliwosci jest to jedyna metoda
transportu np. zywnosci, lekarstw czy innego rodzaju zaopatrzenia. Ma to miejsce np. w czasie
klesk zywiotowych. Réwniez sity zbrojne wykorzystuja ten sposéb zaopatrywania wojsk w wa-
runkach pola walki. Spadochrony stanowia réwniez podstawowe wyposazenie wojsk powietrzno-
desantowych.

Pomimo rozwoju systemoéw spadochronowych dajacych mozliwo$é precyzyjnego sterowania
nadal czesto wykorzystuje sie klasyczne spadochrony o potkolistej czaszy, ktére najczesciej po-
zbawione sa mozliwosci aktywnego kontrolowania lotu [9]. Dlatego pelna wiedza o potencjal-
nych zagrozeniach dla bezpiecznego opadania jest nadal istotna — brak sterowania nie pozwala
na skuteczna reakcje na niepozadane zachowanie si¢ spadochronu podczas opadania. Wiedze
ta zdobywa sie zaréwno poprzez badania eksperymentalne [10], [12], [16], [17], jak i symulacje
numeryczne wykorzystujace modele o réznym stopniu ztozonosci [2|+[5], [7], [8], [16].

Jak wskazuje literatura [1], [14], w pewnych sytuacjach w trakcie lotu moze pojawiaé sie nie-
stateczno$é ruchu. W pracy [14] wykazano, ze przyczyna moze tkwi¢ w niewlasciwych charaktery-
stykach aerodynamicznych czaszy spadochronu. Pokazano tam, ze przy okreslonych wartosciach
wspotczynnikéw aerodynamicznych pojawiaja sie narastajace w czasie oscylacje. Zawarta tam
analize przeprowadzono, stosujac gtéwnie metode linearyzacji réwnan ruchu.

Zasadne wydaje sie¢ spostrzezenie, ze w przypadku spadochronéw o czaszy kulistej zakres
zmian charakterystyk aerodynamicznych jest istotny ale ograniczony. Dlatego celem przepro-
wadzonych badan byta ocena wplywu podstawowych charakterystyk aerodynamicznych uktadu
spadochron-tadunek na charakter jego ruchéw, a przede wszystkim na ich statecznosé. Aby prze-
prowadzi¢ te analizy, okreslony zostal opisany ponizej model matematyczny ukladu uwzglednia-
jacy tzw. masy dodane. Sa to masy powietrza, ktorych bezwladnos¢ ma bezposredni wpltyw na
ruch postepowy i obrotowy spadochronu. Sposob, w jaki sa one okreslane, przedstawiono w pra-
cy [6]. Nalezy zaznaczy¢, ze w modelowaniu ruchu spadochronéw powinny by¢ one uwzgledniane
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ze wzgledu na ich wartosci poréwnywalne z charakterystykami ,mechanicznej” czesci uktadu.
W niektérych pracach nie byly one jednak uwzgledniane (np. [3]).

2. Model matematyczny ruchu ukladu spadochron-tadunek

2.1. Geometria uktadu spadochron-tadunek

Trajektoria lotu ukladu wyznaczona zostanie w ukladzie inercjalnym Oyx4y,2, zwigzanym
z Ziemia. Natomiast rownania ruchu okreslone zostana w uktadzie nieinercjalnym Oxyz o po-
czatku w $rodku parcia czaszy (rys. 1). Analizowany uklad sklada sie z nastepujacych mas:
m. — masa czaszy, m; — masa systemu lin, m, — masa tadunku. Ich potozenie wzgledem dolnej
podstawy czaszy okreslajg odlegtosci mierzone od podstawy czaszy — odpowiednio: I., [; oraz I,.

Przyjeto, ze czasza stanowi fragment elipsoidy (rys. 1). Stosunek malej pélosi b do duzej
potosi a okresla wspotezynnik ksztattu € = b/al. Wartosé tego wspélezynnika waha sie w prze-
dziale od 0.5 do 1.0. Pokazany na rysunku 1 promien wypelnionego powietrzem spadochronu
jest réwny R, = 2Ry/3 [2|, gdzie Ry jest promieniem spadochronu niewypelnionego (rozlozone-
go na powierzchni plaskiej). Polozenie §rodka parcia czaszy wzgledem jej podstawy okresla sie
z zaleznodci lo = 3eR, /8 [2].

Na rys. 1 przedstawiono réwniez: skladowe wektora predkosci postepowej V = [U,V, W]T,
sktadowe wektora predkosci obrotowej Q = [P, Q, R]|", sktadowe sity wypadkowej F = [X, Y, Z]T,
na ktéra sktada sie sita aerodynamiczna Fuer = [Xaer, Yaer, Zaer|* 1 sila ciezkosci F, =mg =
Xy, Yy, Zy)T, sktadowe wypadkowego momentu sil zewnetrznych M = [L, M, N|T.

® ¥pQ (v
X (2

srodek masy Iqdunku

%
g

Rys. 1. Schemat geometrii spadochronu

2.2. Roéwnania ruchu ukladu spadochron-tadunek

Uwzgledniajace symetrie osiowa ukladu, na podstawie zaczerpnietych z [6] réwnan ruchu
spadochronu i tadunku, wektorowe réwnanie ruchu postepowego rozpatrywanego uktadu mozna
przedstawi¢ w postaci:

1 Jezeli czasza jest potsfera to e = 1.
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d'V d'Q

1 My|— +M
[1m + Mav]-Z- +Ms 5
gdzie: 1 — wektor jednostkowy, m = m. + my, +m; — masa ukladu, d'/dt — pochodna w ukladzie

Oxyz, g — wektor przyciggania ziemskiego

=Fuer +mg—m2 XV —Q x (MuyV + MgQ) (2.1)

My 0 0 0 Sstat 0
MaV = 0 my, 0 MS = _Sstat 0 0 (22)
0 0 m, 0 0 0

Pierwsza macierz jest zalezna od masy powietrza zawartego w czaszy Mpow = 0,5,00,7577]%85
(p —gestosé powietrza). Wystepujace w pierwszej macierzy masy dodane sa odpowiednio réwne:
My = k11Mpow, My = k2oMpow, Mz = k33Mpew,. Wspolczynniki k;; stuza okresleniu wartosci mas
dodanych branych pod uwage w ruchu postepowym wzdtuz osi uktadu Oxyz. Ich analize mozna
znalezé np. w [16], [17]. W obliczeniach przyjeto: ki1 = koo = 0,5, k33 = 1,0, co oznacza, ze
m, = m,. W drugiej macierzy wystepuje moment statyczny uktadu wzgledem punktu O. Jest
on réwny?: Separ = Meze + Myz; + MpZp.
Roéwnanie (2.1) odpowiada trzem réwnaniom skalarnym:

(m 4 ma)U + (m +m.)QW — (m +my)RV + (Q + PR)Sstar = Xaer + X,
(m +mg)V + (m +my)RU — (m +m,)PW — (P — QR)Sstat = Yaer + Y, (2.3)
(m+ mZ)W + (m +my)PV — (m 4+ m,)QU — (P% + Q%) Sstat = Zaer + Zy

Wektorowe réwnanie ruchu obrotowego ukladu wzgledem poczatku uktadu Ozyz ma postaé [6]:

dV dQQ
SX( +Q><V)+I —Qx (I-Q) = My + My + Myoq (2.4)
dt dt
gdzie: S — wektor o postaci S = [0,0, Sstat]’; I = diag Iy, Iy, 1] jest macierza momentéw

bezwladnosci uktadu spadochron-liny-tadunek wzgledem osi uktadu Oxyz. Mozna je wyznaczy¢
metodami znanymi z mechaniki

I,=1,=1.,+ mczg + mlzlz + mpzf) I,=1.,+ mszQ + 1, (2.5)

I., oraz I., sa momentami bezwladnosci czaszy spadochronu wzgledem osi réwnolegtych do osi
uktadu Ozyz przechodzacych przez érodek jej masy. I, jest momentem bezwtadnosci tadunku
wzgledem osi Oz.
M, = [L, M, N]T jest momentem aerodynamicznym, za§ My = [L,, My, Ng|T jest momen-
tem sil grawitacyjnych. Beda one zdefiniowane dalej.
Mg jest momentem od mas dodanych. Jest on okreslony wyrazeniem [6]:
/ /

d'Vv a2
Maoa = ~[Savr = + (aoa + Ta) 7= + % Liod + My + M| (2.6)

Uwzgledniajac geometrig rozpatrywanego spadochronu, mamy lgoq, = Igoa, - Poszczegolne sktad-
niki macierzy sa okreslone nastepujaco:

0 —zemy 0 ZEmy 0 0
Sav’ = | zema 0 0 Inoo=| 0 2*m; O
0 0 0 0 0 0
Idod_m 0 0
Lioqg = 0 Liod = 0 (2.7)
0 0 Idod_z

VW (m, —my) — mgz.R(U + Qzc) + mypzc PW
M,, + Myop = |UW (my —my) — mepzeR(V — Pze) + maz.QW
0

ZNa rys. 1: 2. < 0, 2; > 0, 2, > 0.
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Réwnaniu (2.4) odpowiadaja trzy réwnania skalarne:

(Lo + Laods + 22ma) P = (S + myze) (V + RU — PW) + QR(L: + liod_> — Iy — Lioay)+
+ VW (m, —my) — mypze R(U + Qzc) + mypze PW = Lyer + Ly
(Iy + Laody + 22ma)@Q + (S + me2ze)(U + QW — RV) + PR(Iy + liodo — I — Lgoaz)+
+UW(my —mz) — mazeR(V — Pze) + mpz2.QW = Maer + M,
(I: + Laod=) R = Naer
(2.8)

Momenty bezwladnosci mas dodanych mozna obliczy¢ z zaleznosci:

1 2
Idod_z = Idod_y - 0724 . gmpOwR%(l + 52) Idod_z - 0775 : 3mpowR% (29)
Roéwnania (2.3) i (2.8) uzupelnia sie zwiazkami kinematycznymi, ktére pozwalaja obliczy¢ katy
okreslajace przestrzenna konfiguracje ukladu (katy: odchylenia ¥, pochylenia ©, przechylenia &)
oraz jego polozenie w przestrzeni wzgledem ukladu inercjalnego Ogyz4y42, (Wspolrzedne: x4,
Yg, Z9)- Katy te oraz wspélrzedne pokazano na rysunku 2. Zwiazki te maja postaé:

b 1 sin®tg® cosPtgO® | |P Tg U
e =10 cos ¢ —sin® Q Yg| =Lgse |V (2.10)
W 0 sin®sec® cosPsecO| |R Zg w

gdzie macierz transformacji ma postac:

cosWcos® cos¥sin@sin® —sinWcos® cos¥sin O cos P + sin ¥ sin @
Ly = |sinWcos@ sin¥sinOsin® + cosWcos® sin¥sin@cosP —cos¥sin®| (2.11)
—sin® cos O sin @ cos O cos @

Raut 0si Ox na
plaszezyzne Oxy,

symetrii Oxz

Rys. 2. Katy przestrzenne

Réwnania (2.3), (2.8) i (2.10) tworzg zamknigty uklad réwnan, ktéry pozwala analizowadé
dynamike ukladu spadochron-tadunek. Réwnania (2.3) i (2.8) maja postaé¢ podobna do réwnan
pokazanych w pracy [2], gdzie uzyskano je z réwnan Lagrange’a, stosujac metody energetyczne.
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2.3. Sily i momenty dzialajace na spadochron

W pokazanych powyzej rownaniach réwnowagi wystepuja sity i momentéw sity oddzialujace
na uktad. Ponizej przedstawione zostang wyrazenia pozwalajace je obliczyc¢.

> Sily i momenty grawitacyjne

Sita ciezkosci reprezentowana jest przez wektor przy$pieszenia ziemskiego g. Jej sktadowe

mozna obliczyé wykorzystujac macierz transformacji L;/lc. Otrzymuje sie:

Xy = —mgsinO Y, = mgcos Osind Zg = mg cos O cos P (2.12)
Natomiast moment sity od ciezaru tadunku wzgledem punktu O, ma sktadowe:
Ly, = —gScosOsind My, = —gSsin©® Ng=0 (2.13)
> Sily i momenty aerodynamiczne

Zalozono, ze na czaszy generowane sg: sita aerodynamiczna F,.,. oraz moment aerodyna-
miczny Mge,. Sita aerodynamiczna i moment dzialaja w plaszczyznie wyznaczonej przez wektor
predkosci Vi o0s Oz. W literaturze mozna znalez¢ zaleznosci pozwalajace obliczy¢ dwa ,zestawy”
skltadowych sily aerodynamicznej (rys. 3):

— sita styczna T i sita normalna N o wartosciach:

T = —Zger = CrqS N = —X4er = CngS (2.14)
— sita oporu Fp i sita nosna F; o wartosciach:

Fp =CpqS Fr, =CrqS (2.15)
— moment aerodynamiczny wzgledem wybranego punktu:

Myer = CgSR (2.16)

gdzie: ¢ = p|V|?/2 — ciénienie dynamiczne, S = 7R% — pole powierzchni odniesieniowej,

V| =+VU?+ V2 4+ W? — predko$é¢ ukladu.

(a)

\" 7

Rys. 3. Schemat do okreslania sit i momentow aerodynamicznych dzialajacych na samolot
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Nalezy tu podkreslié, ze punkt, wzgledem ktérego okreslany jest moment aerodynamiczny,
jest réznie przyjmowany w réznych pracach. Moze to by¢ np.:

e Srodek masy czaszy spadochronu,

e Srodek masy uktadu spadochron-tadunek,

e punkt mocowania lin do tadunku,

e inny punkt wynikajacy z warunkéw wykonywania pomiaréw w tunelu aerodynamicznym.

W opublikowanych pracach nie zawsze mozna zidentyfikowaé¢, wzgledem ktérego z tych punktéw
wyznaczano pokazane tam charakterystyki. Dlatego, aby uniknaé¢ niejednoznacznosci, w niniej-
szej pracy za biegun obrotu wybrano $rodek parcia czaszy, ktory w tym przypadku pokrywa sie
ze srodkiem aerodynamicznym — dlatego moment aerodynamiczny jest réwny zeru.
Wystepujace w wyrazeniach (2.14)+(2.16) wspélczynniki aerodynamiczne Cr, Cy, Cp, Cr,
Ch, sa zalezne od pokazanego na rysunku 3 kata natarcia ag spadochronu. Kat ten jest rowny:

w
(vg = arccos ——

v (2.17)

3. Podstawowe charakterystyki aerodynamiczne spadochronu

W analizach dotyczacych dynamiki spadochronu uwzglednia si¢ dwie podstawowe charakte-
rystyki aerodynamiczne dotyczace sity stycznej T i sity normalnej N. Przyktadowe, zaczerpniete
z [4], [11], [14], charakterystyki pokazano na rysunkach 4a i 4b. Alternatywnie w obliczeniach
uwzglednia sie sile oporu Fp i sile nosng F, ktore sa obliczane w oparciu o znajomosé¢ wspot-

czynnikéw przykltadowo pokazanych na rysunkach 5a i 5b [13].

a b) .20 -
o — & P
e [14]
— / PP i . A 0.15 / //
A
i e 0.10 1], i=2d /
C 070 - (1], ;.:13\ 5 L~ // N P
[11], 2=0
/ — ] 0.05 ~ :
065 = [11], 2=13 // [
(1], 4=23 |_——T
- [ 0.00 -~ ‘ |
0 10 15 20 25 30 &%15 20 2% 30
-0.05 -
a, [deg g
Rys. 4. Wspélczynnik sily stycznej (a) oraz sily normalnej (b)
(a) 18 (b) 1.4
16 1.2
Vv
14 — 1.0
o LA NN
1.0 omﬁ;”w 06 // \ ST\oiKowv
lf” \\ < /7 e \
’ STOZKOWY 0.4 OKRAGLY
06 \\ 0.2 // \ \
L \ 0.0 \ 1
02 ~~— 20 40 60 so\ 100
& 0.2
90 0.4
20 40 « [degl 60 80 100 a [deg]

Rys. 5. Wspélcezynnik sity oporu (a) oraz sily nosnej (b)
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Podstawowa charakterystyka wplywajaca na stateczno$é spadochronu jest krzywa Cn(as).
Na rysunku 4b pokazano takie charakterystyki pochodzace z trzech réznych zrodel. Krzywe
z publikacji [4] i [11] sa przebiegami otrzymanymi w wyniku pomiaréw w tunelu aerodynamicz-
nym, natomiast charakterystyka zaczerpnieta z [14] jest przebiegiem teoretycznym. Zostana one
oméwione ponizej.

Trzy eksperymentalne przebiegi (A = 0, 13, 23) pochodza z [11] i dotycza spadochronu ,krzy-
zowego” o réznej przepuszczalnosci nominalnej A rozumianej jako objetosé powietrza przenika-
jacego pod wplywem okreslonej réznicy cisnien w ciggu sekundy przez jednostkowa powierzchnie
materiatu, z ktérego wykonano spadochron. Przepuszczalnosé A w zasadniczy sposéb wplywa
na charakterystyke Cy(ay), co potwierdzaja tez przebiegi pokazane w innych pracach (np. [7]).

W analizowanym przypadku jednostka przepuszczalnosci bylo [A] = [f }iés} Ro6znica cisnien

wynosita Ap = 10 inchyeo. Przebieg oznaczony jako [4] dotyczy spadochronu o czaszy pétkolistej.
Otrzymano go z pomiaréw w tunelu aerodynamicznym i nastepnie aproksymowano wielomianem.
Z kolei przebieg [14] jest przebiegiem teoretycznym opisanym parabola wedlug wzoru:

Qs
Cn(as) = Cya -1 3.1
(a) = Crvacrs( = = 1) (3.1)
Parabola ta przechodzi przez poczatek uktadu i punkt (as0,0). Cno = dCn/das jest pochodna
przebiegu w obu wymienionych punktach. Dobierajac rézne wartosci pochodnej i kata a9, mozna
uzyskac¢ rozne krzywe, co pokazano na rysunku 6a.

(a) o0.20-
i obszar niestatecznosci obszar stateczny
' \
0.10 0 g 0 so s
s 005 C
///
0.00
20 25 30

-0.05 Cy,=03

a50=20°
0.0 - ‘ ‘ C

a, ldeg] N B

Rys. 6. Wspélezynnik sily normalnej: (a) parabola, (b) liniowy

4. Opis metody oceny statecznosci spadochronu

Warunkiem koniecznym statecznosci statycznej spadochronu jest dodatnia wartos¢ pochod-
nej Cng > 0 [3]. Na rysunku 4b widaé, ze warunek taki jest spelniony w calym zakresie katow
natarcia dla charakterystyk oznaczonych jako ([11], A = 13) i ([11], A = 23), natomiast dla
spadochronu nieprzepuszczalnego ([11], A = 0). Dla przypadkéw [4] i [14] warunek ten nie jest
spelniony w pewnym zakresie katéw natarcia, gdzie Cy, < 0. Jednoczesnie jest on spelniony
dla niezerowych katéw natarcia w otoczeniu kata «gg. Spadochrony o takiej charakterystyce
nazywane sa niestatecznymi [1].

W pracy [14], stosujac metode malych zaburzen, w oparciu o analize zlinearyzowanych réw-
nan ruchu ustalono, Ze istnieje pewna graniczna, minimalna warto$¢ pochodnej Cn oo = dCn/da
w punkcie a9 zapewniajaca statecznosé¢ dynamiczna w otoczeniu tego punktu. Stwierdzono,
ze dla mniejszych wartosci pochodnej, chociaz pozostaja one dodatnie, spadochron staje sie
niestateczny. W pracy tej, rozwiazujac nieliniowe réwnania ruchu, przeprowadzono tez analize
dynamiki w zakresie duzych zaburzen. Istotnym uproszczeniem tej analizy bylo zalozenie, ze
charakterystyka Cn(ay) jest parabola, tak jak pokazano na rysunku 6a. Na rysunku 4b widad,
ze charakterystyka ([11], A = 0) odbiega ksztaltem od paraboli. Zatem zalozenie dotyczace
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takiego ksztaltu charakterystyki moze by¢ nieuprawnione. Dlatego tez, zamiast analizowaé cha-
rakterystyke odwzorowang parabola, aproksymowano ja linia tamana. Taki przebieg opisany jest
wyrazeniem:

O Qg dla oy < ags
On(ag) =4 B (4.1)
Chns (1 — M) dla oy > g

A0 — Qsx

Wartoéé Cpn+ obliczono w oparciu o zalozone warto$ci katéw g+ 1 g9 oraz pochodnej Cyao
(w punkcie agg) z wzoru Cny = Cnao(ase — as0). Przykladowy przebieg tak okreslonej charak-
terystyki pokazano na rysunku 5b.

5. Warunki réwnowagi

Warunki réwnowagi okresla sie z réwnan (2.3) i (2.8), przyjmujac, ze ruch odbywa sie w plasz-
czyznie Oxz. Uwzgledniajac zerowe wartosci przyspieszen oraz predkosci katowych, wyznaczenie
warunkéw réwnowagi wymaga rozwigzania uktadu nieliniowych rownan algebraicznych o posta-
ci:

2 2
T —mgcos© = CTMS—mgcos@ =0
2 2
N +mgsin@ = CNMS—Fmgsin@ =0 (5-1)

UW (mg —m,) 4+ gSstar sSin © = 0

Rozwiazanie pozwala wyznaczy¢ parametry lotu ustalonego: sktadowe predkosci U i W oraz kat
pochylenia spadochronu ©. Znajac predkosci, mozna obliczy¢ z (2.17) kat natarcia spadochronu,
a nastepnie kat pochylenia toru lotu réwny v, = 90° — (O + ).

6. Wyniki obliczen

Dla zdefiniowanego wzorami (4.1) przebiegu Cy(as) przeprowadzono obliczenia trajektorii
uktadu spadochron-tadunek, zaktadajac, ze zrzut nastepuje z wysokosci H = 500 m. Przyjeto
nastepujace wartosci katéw i pochodnej: ag = 15,4°, agyo = 20°, Cno = 0,252. Zaczerpniete
z [2] parametry geometryczne i masowe ukladu spadochron-tadunek zawarto w tabelach 1 i 2.
Warunki réwnowagi okreslono rozwiazujac uktad réwnan (5.1). Otrzymane wartosci parametréw
lotu ustalonego przedstawiono w tabeli 3. Warto tu zwréci¢ uwage, ze wyliczony kat natarcia
miesci sie w przedziale BC charakterystyki pokazanej na rys. 5b. Ze wzgledu na dodatnia war-
tos¢ pochodnej Cn, jest to teoretycznie stateczny zakres charakterystyki. Aby to potwierdzic,
przeprowadzono symulacje numeryczne, naruszajac rownowage poprzez zaburzenie wartosci pa-
rametrow, ktore pokazano w tabeli 3. Wyniki obliczen pokazano na rysunkach 7 i 8. Dotycza one
trzech przypadkow obliczeniowych oznaczonych umownie: ,bw” — bez wymuszenia, ,,mw” — male
wymuszenie, powodujace jedynie chwilowe pojawienia si¢ katéw natarcia bliskich o+ z obsza-
ru AB charakterystyki pokazanej na rysunku 5b, ,dw” — duze wymuszenie, ktére powoduje
pojawianie sie katéw natarcia z obszaru AB znacznie odbiegajacych od ag«. W przypadku bra-
ku wymuszenia parametry lotu nie ulegaja zmianie i uktad wykonuje ustalone opadanie pod
katem v, = 72,724° (rys. 8a). Dla malego wymuszenia widoczne sa tlumione oscylacje para-
metréw lotu. Trajektoria lotu w praktyce nie ulega zmianie i uktad nadal pozostaje stateczny.
Osiggane wartosci wspotczynnika sity normalnej C'y mieszcza sie w waskim przedziale poka-
zanym na rys. 8b i po wythumieniu oscylacji wartos¢ Cn powraca do warto$ci odpowiadajacej
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warunkom ustalonego opadania. Widaé, ze w przypadku duzego wymuszenia powstale oscylacje
nie zanikaja i maja tendencje do narastania. Jednocze$nie zasadniczej zmianie ulega trajektoria
lotu, ktéra z pochylej staje sie pionowa. Zakres zmian kata natarcia ay jest duzy, co oznacza,
ze zmiany Cpy dotycza zaréwno statecznej, jak i niestatecznej czesci charakterystyki Cn ()
i spadochron oscyluje ,,przechodzac” przez obszar niestatecznosci charakterystyki. Pokazano to
na rysunku 8b.

Tabela 1. Parametry geometryczne ukladu spadochron-tadunek

Wspélezynnik ksztattu czaszy e 0,82
Promien nominalny czaszy Ry 9,75 m?
Promien spadochronu wypetnionego R, 6,5 m
Potozenie srodka parcia czaszy wzgledem jej dolnej krawedzi lp 2,0m
Potozenie srodka masy czaszy wzgledem jej dolnej krawedzi [, 2,76 m
Potozenie srodka masy lin wzgledem dolnej krawedzi czaszy [ 7,5m
Potozenie srodka masy tadunku wzgledem dolnej krawedzi czaszy [, | 21,2m

Tabela 2. Parametry masowe uktadu spadochron-tadunek

Masa czaszy m. 22.8kg
Masa lin m; 35,3 kg
Masa tadunku m,, 990 kg
Masa catkowita m 1048 kg
Moment bezwtadnosci uktadu I, = I, 542963 kg m?
Moment bezwladnosci uktadu I, 1677 kg m?
Masa dodana m;, = m, 235,82p kg
Masa dodana m. 471,64p kg
Moment bezwtadnosci mas dodanych Igoq» = ldod_y 1665p kg m?
Moment bezwladnosci mas dodanych 1,4 » 7970p kg m?

p — gestosé powietrza zalezna od wysokosci wyrazona w jednostkach uktadu SI

Tabela 3. Warunki poczatkowe

Wysokosé zrzutu H =500m
Sktadowa pozioma predkosci | U = 2,497 m/s
Sktadowa pionowa predkosci | W = 8,844 m/s

Kat natarcia uktadu as = 15,766°
Kat pochylenia uktadu 6 = 1,509°
Kat pochylenia toru lotu Yo = 72,724°

Aby oceni¢ wplyw wielko$ci obszaru niestateczno$ci na statecznosé, zmieniono wartosé ka-
ta ag z 15.4° kolejno na 10° i 16°. Okazalo sie, ze dla as = 10° nawet przy znacznych zabu-
rzeniach warunkow poczatkowych spadochron pozostawal stateczny. Natomiast zmiana wartosci
kata ag na warto$¢ wigksza od wyliczonej dla warunkéw réwnowagi, tzn. na 16°, prowadzi do
powstania silnych oscylacji bez wzgledu na wymuszenie. Dla charakterystyki opisanej warto-
Sciami (g = 16°, agp = 20°, Cno = 0,252) niemozliwe jest znalezienie punktu réwnowagi
wynikajacego z rozwiazania uktadu (5.1).
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Rys. 8. (a) Trajektoria pionowa spadochronu, (b) zakres zmian wspélczynnika Cy

Nalezy zaznaczy¢, ze w powyzej opisanych wariantach obliczeniowych zaburzenie wprowa-
dzano tylko w plaszczyznie Oxz. Ze wzgledu na symetrie spadochronu i brak sprzezen realizowat
on ruch w tej samej ptaszczyznie. W przypadkach niestatecznych jego ruch przypominal ruch
opadajacego wahadta. Jezeli dodatkowo zadano przesuniete w czasie wymuszenie w plaszczyznie
Oyz, to ruch stawal sie przestrzenny. Przyktadows trajektorie tego ruchu obrazuja rysunki 11a
i 11b, gdzie symbol ,A” odnosi si¢ do zaburzenia ruchu w ptaszczyznie Ozz, za$ symbol ,B” do
jednoczesnego wymuszenia w ptaszczyznach Ozz i Oxy.
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Zaprezentowany model obliczeniowy umozliwia efektywna symulacje ruchu spadochronu
o czaszy potkolistej. Otrzymane wyniki wskazuja, ze spadochrony o ograniczonej stateczno-
$ci moga znizaé¢ sie po nachylonej do poziomu trajektorii, wykonujac ustalone opadanie, jezeli
kat natarcia konieczny do spelnienia warunkéw réwnowagi miesci sie w statecznym zakresie
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Rys. 11. (a) Trajektoria pionowa oraz spadochronu w plaszczyznie Ozz, (b) trajektoria pozioma
spadochronu w plaszczyznie Oxy

charakterystyki C'v(as). Jezeli natomiast kat ten jest bliski katowi ag+ lub lezy w zakresie nie-
statecznym, to spadochron bedzie wykonywal oscylacje. W rozpatrywanych przypadkach byty
to oscylacje o narastajacej amplitudzie.
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Dynamics of the parachute-load system with limited stability

The paper presents an analysis of the influence of basic aerodynamic characteristics of a parachute-
load system on its motion dynamics. The analysis is dedicated to an assault parachute. The paper
describes a mathematical model of spatial motion and exemplary results of simulations. In particular,
stability of the motion has been evaluated. It has crucial importance for proper and safe execution of the
parachute jump.
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Wiatrakowce podlegaja wymaganiom przepisow budowy, ktére sa obecnie tworzone, ale ba-
zuja na wieloletnim doswiadczeniu innych kategorii statkow powietrznych: ultralekkich sa-
molotow oraz $miglowcow. Artykul przedstawia aktualny stan przepiséw budowy wiatra-
kowcow, kierunki wprowadzanych zmian w oparciu o doSwiadczenia innych kategorii stat-
kéw powietrznych oraz wymagania dotyczace nowych konstrukeji i eksploatacji tej kategorii
sprzetu latajacego. W artykule przedstawiono szereg uwag do wymagan przepisdéw, ktore
powstaly przy realizacji projektu nowego wiatrakowca oraz w wyniku prac rozwojowych.
Uwagi wskazuja na potrzebne zmiany w przepisach, a takze spodziewane kierunki zmian
uwzgledniajace aktualny stan wiedzy.

Stowa kluczowe: wiatrakowiec, przepisy budowy, wymagania przepiséw, badania naziemne

1. Wprowadzenie

Wiatrakowce sa najstarszym stabilnie latajacym rodzajem wiroptatéw, a pierwsze udane
loty wykonano na wiatrakowcu Cierva C.4 juz w 1923 r. Wtasciwosci lotne wiatrakowcéw nie
znalazty wiekszego zastosowania do celow cywilnych ani wojskowych i dlatego nie staty sie tak
popularne, ani nie rozwijaly sie tak szybko jak smigtowce.

W ostatnich latach obserwuje sie¢ wzrost zainteresowania wiatrakowcami jako malymi, lekkimi
i tanimi $rodkami transportu na potrzeby indywidualnych uzytkownikéw.

Konstrukcja wiatrakowcow podlega obecnie wymaganiom aktualnie tworzonych przepisow
dla tej kategorii sprzetu latajacego, a takze wymaganiom dla ultralekkich samolotéw i §miglow-
cow.

Rys. 1. Wiatrakowiec I-28 podczas préb uktadu napedowego

Realizowany w Instytucie Lotnictwa Projekt POIG obejmowal zaprojektowanie, wykonanie
i badania nowego typu wiatrakowca. W jego ramach wykonano po raz pierwszy w Polsce pod
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nadzorem Urzedu Lotnictwa Cywilnego (ULC) komplet badan i obliczen dopuszczajacych do
lotu wiatrakowiec I-28 zgodnie z przepisami ASTM 2352-09.

Ponizej przedstawiono wybrane uwagi dotyczace wymagan przepiséw i uwarunkowan maja-
cych zapewni¢ bezpieczng eksploatacje wiatrakowcow.

2. Przepisy budowy wiatrakowcéw

Przepisy lotnicze sa stale rozwijane i uaktualniane oraz — w miare mozliwosci — ujednolicane.
Rezultatem dzialan organizacji miedzynarodowych (ICAO, ECAC, EASA i EUROCONTROL)
sa uregulowania prawne obejmujace bardzo szeroki zakres wymagan obejmujacy: materialy uzy-
wane do produkcji i eksploatacji sprzetu latajacego, technologie wykonania elementéw i podze-
spolow, konstrukcje sprzetu latajacego, jego eksploatacje i naprawy, a takze wykonywanie lotéw
oraz wymagania w stosunku do os6b uzytkujacych.

Wymagania dotyczace zdatnosci do lotu konstrukeji oraz wymagania od etapu jej projekto-
wania, poprzez produkcje do eksploatacji okresla EASA, natomiast dziatajacy w Polsce Urzad
Lotnictwa Cywilnego jest organem wykonujacym i nadzorujacego na biezaco procesy certyfika-
cyjne.

Sprzet latajacy jest podzielony ze wzgledu na rodzaj, przeznaczenie i jego mase, np. samoloty
dziela sie na: duze, lekkie, sportowe i ultralekkie (podobny podzial dotyczy $migltowcéw).

Podstawowym celem stosowania wymagan przepisow jest zapewnienie bezpieczenstwa
wszystkich oséb uzytkujacych dany obiekt w locie oraz na ziemi.

Wzrost zainteresowania wiatrakowcami w ostatnich latach spowodowal rozwéj przepiséw bu-
dowy tej kategorii sprzetu latajacego. Aktualne wymagania dotyczace konstrukeji wiatrakowcow
sprecyzowane sa w nastepujacych przepisach budowy:

e amerykanskich ASTM F2352 [1] (tworzone od 2004 r.),
e angielskich CAP-643 [2] (od 2001 r.),
e niemieckich BUT [3] (od 1995 r.).

Ich stosowanie okresla w Polsce ustawa Prawo lotnicze [4], regulujaca stosunki prawne w zakresie
lotnictwa cywilnego.

3. Wymagania przepiséw dla typowych konstrukcji wiatrakowcow

W wyzej wymienionych przepisach wiatrakowce sa definiowane jako konstrukcje w uktadzie
bedacym obecnie najpopularniejszym i najprostszym, czyli jako: lekkie, 1- lub 2-miejscowe,
z pojedynczym wirnikiem bez napedu, z niezmiennym w czasie lotu skokiem ogélnym wirnika,
$miglem o stalym skoku i silnikiem tlokowym latajacych w warunkach pelnej widocznosci (VFR).

Wstepne poréwnanie przepiséw zwraca uwage na pewne réznice w wymaganiach.

Przykladem moze by¢ maksymalna masa startowa wiatrakowca:

e ASTM: do 725 kg dla jedno- lub dwumiejscowego,
e BUT: do 300kg dla jednomiejscowego i 450 kg dla dwumiejscowego,
e CAP: do 600 kg dla jedno- lub dwumiejscowego.

Obecnie nie ma jednoznacznie ustalonych wymagan dla wiatrakowcéw trzy- lub wiecej miej-
scowych. Wymaganiem, ktoére powinno by¢ zweryfikowane, jest wielkos¢ pilota lub pasazera:
przepisy podobnie okreslaja mase od 50 do 90kg i wysoko$é od 160 do 185cm, co stanowi
ograniczenie dla wielu potencjalnych uzytkownikéw wiatrakowcéw wspotczesnego pokolenia.
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Przepisy CAP-643 naktadaja na konstrukcje podwozia wymagania wytrzymalosci przewi-
dziane dla $miglowcow (wytrzymalo$é na zrzut z wysokosci 33 cm). Pozostale przepisy bardziej
uwzgledniaja wlasciwosci lotne oraz ladowania wiatrakowcéw (wytrzymalosé na zrzut z wyso-
kosci 11,5-16,5 cm) — konstrukcja podwozia jest wéwcezas znacznie lzejsza.

Elementy lub podzespoty, ktére sa wykorzystywane takze w innych srodkach latajacych,
podlegaja wspdélnym przepisom, jak np. wymagania dla wyposazenia nawigacyjnego, kontroli
napedu i tacznosci.

Zastosowanie rozwiazan lub podzespoléw, ktore wykorzystywane sg w technice Smigtowcowej
albo samolotowej, oznacza konieczno$¢ spetnienia wymagan odpowiedniej czedci przepisow do-
tyczacych lekkich Smigltowcéw albo samolotéw. Przykladem sa uktady napedowe silnik-$miglo,
ktore podlegaja wymaganiom przepiséw samolotéw lekkich, a wirnik no$ny (np. sterowanie glo-
wica lub wymagania w stosunku do lopat) podlegaja przepisom $miglowcowym.

Wymaganie przepisow dotyczace stosowania smigta o nieprzestawialnym w locie skoku moze
zapewnic¢ jego tatwa obstuge, ale ogranicza stosowanie nowych, sprawnych energetycznie rozwia-
zan (w tym np. silnikéw wysokopreznych).

Niektére podzespoly wiatrakowca nie posiadaja odpowiednika dzialajacego na samolotach
czy Smiglowcach. Takim podzespolem jest uktad prerotacji wirnika, dla ktérego nie ma jedno-
znacznie zdefiniowanych wymagan rodzaju napedu, konstrukeji czy tez wytrzymatosci, a jedynie
ogélne wymaganie ,bezpiecznej eksploatacji” [6].

Innym przykladem jest uklad pomiaru obrotéw wirnika: wirnik w wiatrakowcu nie jest na-
pedzany w czasie lotu, totez pomiar musi odbywaé sie¢ za pomoca czujnika umieszczonego blisko
glowicy. Wymagania oraz préby musza by¢ przeprowadzone w oparciu o wymagania przepiséw
dla podobnych podzespotow.

Zuzycie paliwa w przypadku konstrukeji lekkich lub amatorskich nie jest duze, jednak pro-
blem wprowadzenia biopaliw w lotnictwie pozostaje aktualny. Zapewnienie bezawaryjnej pracy
silnikéw wymaga stosowania sie do zalecen producentéw silnikow. Obecnie dopuszczone norma
(np. ASTM 7510A) sa paliwa z dodatkiem do 3% biokomponentéw. Stosowanie innych paliw
wymaga zgody producenta silnikéw, a badania dopuszczajace alternatywne paliwa sa kosztowne
i dlugotrwate. Jednak zwykle nie silnik, a uktad paliwowy moze by¢ ograniczeniem w stosowaniu
innego paliwa: materiaty, z ktorych wykonany jest zbiornik, przewody, uszczelki, filtry, zawory,
a ponadto procedury gwarantujace jakos¢ paliwa, jak i wlasciwosci paliw alternatywnych zwykle
wykluczaja ich stosowanie. Przyczyna awarii moze by¢ bowiem degradacja elementéw instala-
cji paliwowej pod wplywem paliwa alternatywnego, jak i zmiana jego wlasciwosci po dtuzszym
przestoju (np. kilku tygodni).

Przepisy roznig sie w zakresie wymagan dotyczacych ukladu napedowego: wymagany czas
bezawaryjnej pracy zespolu na ziemi jest rézny: od 10h (BUT) do 100h (CAP) pracy.

Przyktadem przeniesienia wymagan z przepiséw Smigtowcowych na wiatrakowce jest wielkosé¢
dopuszczalnego przeciazenia w manewrze. Przepisy zalecaja, by struktura wytrzymata w lo-
cie (w dowolnym manewrze) przeciazenie od —1,0g (BUT) do +3,5g (CAP) z odpowiednim
wspdélezynnikiem bezpieczenstwa). Z obliczen symulacyjnych mechaniki lotu wynika, ze obecnie
eksploatowane wiatrakowce przy osiaganych predkosciach lotu nie moga osiggna¢ w manewrze
,wyrwania” takiego przeciazenia. W praktyce osiagane jest przeciazenie do ok. +2,1g (z po-
miaréw w lotach testowych). Podobnie osiagniecie ujemnego przyspieszenia moze by¢ dla wielu
konstrukcji niebezpieczne, gdyz lot moze by¢ niestateczny nawet przy +0,5 g. Zapis ten zapewne
nie ulegnie zmianie ze wzgledu na mozliwo$¢ osiagniecia przez wiatrakowce w najblizszych latach
wiekszych predkosci lotu, a tym samym wiekszych przeciazen. Podobnie nowe konstrukcje wirni-
kéw potsztywnych moga zapewnic lepsza statecznosé lotu w manewrach. Warunek ten pozostaje
ograniczeniem wymaganym przepisami, a nie ograniczeniem wymaganym dla danej konstrukcji
wiatrakowca i sposobu jego eksploatacji.
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Innym wymaganiem nieujetym w przepisach jest znany od wielu lat tzw. uktad nisko- i wy-
sokoprofilowy wiatrakowca. Ukladem niskoprofilowym okresla si¢ uktad wiatrakowca, w ktérym
kierunek ciggu $migla przebiega powyzej jego srodka ciezkosci. Dla takiego ukltadu wiatrakow-
ca, w przypadku oplywu wirnika pod malym katem, gwaltowne zwigkszenie ciggu Smigla moze
doprowadzi¢ do przewrdcenia sie w locie przez nos — tzw. ,push-over”. Prawidlowa reakcja pi-
lota powinno by¢ ujecie gazu i $ciagniecie drazka, by utrzymaé obroty wirnika. Wprowadzenie
zalecenia stosowania uktadu wysokoprofilowego (kierunek ciagu $migta ponizej srodka ciezkosci)
moze istotnie wplynaé¢ na bezpieczenstwo lotu.

Zaden z punktéw cytowanych przepiséw nie odnosi sie do poziomu halasu w kabinie emi-
towanego przez uklad napedowy lub wirnik wiatrakowca — obnizenie poziomu hatasu istotnie
wplywa na komfort lotu oraz bezpieczenstwo.

Na uwage zasluguja wymagania dotyczace sil w ukladach sterowania — maksymalne dopusz-
czalne wartodci réznia sie gtéwnie w zakresie sterowania poprzecznego: od 150 N (CAP) do 300 N
(BUT). Przepisy BUT dodatkowo precyzuja wymagania dla sit w uktadzie sterowania dla lotu
ustalonego — jest to wymaganie majace na uwadze komfort lotu pilota.

4. Wymagania przepiséw dla nietypowych konstrukcji wiatrakowcow

Konstrukcje nowe, powstale w jednym egzemplarzu, moga by¢ dopuszczone do lotu, a nastep-
nie badane w locie i eksploatowane, na podstawie cze$ciowych wymagan wymienionych przepiséw
i z odpowiednimi ograniczeniami w kategorii ,specjalnej”. Warunki te definiuje i okresla rozpo-
rzadzenie Ministra Transportu, Budownictwa i Gospodarki Morskiej w sprawie przepiséw tech-
nicznych i eksploatacyjnych dotyczacych statkéw powietrznych kategorii specjalnej, nieobjetych
nadzorem Europejskiej Agencji Bezpieczenstwa Lotniczego (z dn. 26.04.2013 r.) [5]. Kategorie
dla konstrukcji nowych lub nietypowych to:

e S1 — budowane wedtug nowego, niewyprobowanego uprzednio projektu,

e S6 — posiadajace nietypowe cechy lub rozwigzania konstrukcyjne lub aerodynamiczne.

Ze wzgledu na niewielky liczbe wiatrakowcow posiadajacych $wiadectwo tego typu lub bedacych
wystarczajaco przebadanych i udokumentowanych, pozostale kategorie specjalne (S2-S5) nie
maja obecnie praktycznego zastosowania.
Wymég stalego (tj. niezmiennego w czasie lotu) skoku topat wirnika nosnego wiatrakowca
oznacza, ze:
e zastosowanie w wiatrakowcu np. wirnika no$nego ze zmiennym skokiem ogélnym wyma-
ga stosowania odpowiedniej czesci przepiséw Smigtowcowych, choé taka glowica nie musi
posiadaé sterowania cyklicznego (tj. zmiany kata natarcia topat w trakcie obrotu),

e wirnik z taka glowica lub glowica wiecej jak dwulopatowa (czyli o nieklasycznej konstruk-
cji) musi spelnié¢ aktualne, ostrzejsze (Smigtowcowe) wymagania wytrzymalosciowe.

Wprawdzie oszacowanie wigkszych obciazen moze zapewni¢ wigksze bezpieczenstwo, jednak
przyjecie zalecen obciazen przepiséw Smigtowcowych dla glowicy wymaga udowodnienia prze-
niesienia wickszych sit od zalecanych w przepisach dla wiatrakowcow. Skonstruowana wg tych
zalecen glowica moze w rezultacie okazaé sie¢ dwu-trzykrotnie ciezsza od klasycznej dla wiatra-
kowcow glowicy ,hustawkowe;j”.

Umozliwienie sterowania skokiem ogélnym wirnika wiatrakowca w zakresie bezpiecznym dla
jego eksploatacji (czyli w zakresie typowych katéw natarcia lopat np. 2° do 4°) stworzyloby
nowe mozliwo$ci manewrowe dla pilota w sytuacjach awaryjnych, a takze pozwolito zwiekszy¢
obroty wirnika podczas prerotacji i skroci¢ droge startu.

Spora trudnoscig sg obliczenia wtasciwosci lotnych, tj. statecznosci i sterownosci podczas lo-
tu, a takze startu i ladowania, zwykle oparte na badaniach oraz wiedzy (do$wiadczeniu) z innych,
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podobnych konstrukcji. Proces dowodzenia spelnienia wymagan bezpieczenstwa jest zwykle ite-
racyjny (wymaga powtorzenia obliczen lub badan po wprowadzeniu poprawek).

Efektem wszystkich dzialan (obliczenia, badania, przygotowanie instrukeji i dokumentacji
technicznej itp.) jest zestawienie, tzw. arkusz spelnien przepiséw danej konstrukeji, odnoszace sie
do wszystkich punktéw przepisow budowy i z odwotaniem do dokumentéw z przeprowadzonych
obliczen lub préb. Dopuszczenie konstrukeji do lotu wymaga zaakceptowania wszystkich tych
dokumentéw przez organ nadzoru (przez powolany zespol specjalistéw).

Dopuszczenie do lotu i uzgodnienie programu prob w locie rozpoczyna kolejny etap wykazania
spelnienia przepiséw przez nowy wiatrakowiec w zakresie wlasciwosci lotnych.

Oddzielny problem stanowig konstrukcje hybrydowe, oparte na rozwiazaniach wiroptatow,
w tym z wirnikami autorotacyjnymi. Konstrukcja taka, by mogta byé¢ pod nadzorem dopuszczo-
na do lotu, jest analizowana w Swietle wszystkich aktualnych przepiséw. Glownym problemem
jest zwykle wyznaczenie maksymalnych obciazen eksploatacyjnych, jakim moze byé poddana
dana konstrukcja, a nastepnie udowodnienie wytrzymatosci konstrukeji, a takze jej podzespotéw
w zakresie przynajmniej do obciazen dopuszczalnych (z uwzglednieniem odpowiednich wspél-
czynnikéw bezpieczenstwa).

5. Podsumowanie

Przepisy lotnicze podlegaja ciaglym zmianom w kierunku zwiekszenia bezpieczenstwa lotow
(pilotéw, pasazeréw), jak i obstugi. Wprowadzane poprawki ustosunkowuja sie do nowych roz-
wigzan technologicznych, konstrukcyjnych oraz mozliwosci obliczeniowych, jednak w przypadku
wiatrakowcow nadal opieraja sie na zbyt wysokich wymaganiach smigtowcowych.

Zmiany w przepisach dotyczace budowy wiatrakowcow w niektorych sprawach niedostatecz-
nie szybko uwzgledniaja aktualny stan wiedzy, doSwiadczenie, a takze wymagania dotyczace np.
warunkéw eksploatacji lub oddzialywania na otoczenie.

Nalezy podkresli¢, ze wszelkie dziatania, ktére sa niezgodne z obowigzujacymi wymaganiami
przepiséw, moga okazaé sie niebezpieczne.
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Remarks to the requirements of the airworthiness rules of gyroplanes

Gyroplanes are subject to the requirement regulations that are currently being created, but which
are based on many years of experience of other categories of aircraft: ultralight airplanes and helicopters.

The paper presents the current state of the construction requirements for gyroplanes and the directions
of changes based on the experience of other category of the aircraft as well as new constructions and
exploitation requirements for this category of aircraft. In the paper, some remarks on requirements of the
airworthiness rules which arose during new gyroplane project realization and as a result of development
works are presented.

The comments suggest the necessary changes in the requirements as well as the expected trends
taking into account the current state of knowledge.
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Jedna z bezposrednich przyczyn wypadkow lotniczych jest uszkodzenie ptatowca. Moze ono
wynika¢ z faktu przekroczenia naprezen krytycznych, w ktéryms z jego elementéw konstruk-
cyjnych w trakcie eksploatacji, badz tez w efekcie kolizji z innym obiektem latajacym lub
obiektem naziemnym (np. masztem, drzewem stupem, itp.). Uszkodzenie platowca prowadzi
nie tylko do zmiany obciazen aerodynamicznych samolotu, bedacych efektem zmiany geo-
metrii platowca, lecz moze rowniez uniemozliwi¢ jego sterowanie w skutek uszkodzenia po-
wierzchni sterowych lub jego uktadéw sterowania. W niniejszej pracy przedstawiono wyniki
tunelowych badan modelu matego dwusilnikowego samolotu z réznymi wariantami uszko-
dzenia jego skrzydla. W badaniach przyjeto zalozenie, ze w efekcie kolizji odcigta zostanie
calkowicie koncowka skrzydia. W trakcie badan eksperymentalnych wyznaczono podstawo-
we charakterystyki aerodynamiczne badanego modelu samolotu z odcietymi 11%, 22%, 33%
1 44% skrzydla.

Wykaz oznaczen

c — cieciwa profilu, [m]

—  rozpieto$¢ modelu, [m]
Cz — wspdélezynnik sity nosnej
Cx —  wspolezynnik sity oporu
Cmzx — wspotezynnik momentu przechylajacego
Cmy — wspotezynnik momentu pochylajacego
Cmz — wspoétezynnik momentu odchylajacego
M — liczba Macha przeplywu niezakléconego
S — odchylenie standardowe
174 —  predkosé przeplywu niezakl6éconego, [m/s]
« — kat natarcia profilu, [deg]

1. Wprowadzenie

Przyczyna wielu wypadkoéw lotniczych jest uszkodzenie powierzchni nosnych lub powierzch-
ni sterowych samolotu, bedace efektem bledéw konstrukcyjnych lub kolizji z innym obiektem
latajacym lub obiektem naziemnym. Ponadto w ostatnim czasie rosnie zagrozenie atakami ter-
rorystycznymi, ktorych celem jest zniszczenie samolotu w trakcie lotu poprzez uszkodzenie kon-
strukcji ptatowca prowadzace bezposrednio do katastrofy. Uszkodzenie powierzchni nosnych lub
powierzchni sterowych samolotu powoduje istotna zmiane sit i momentéw aerodynamicznych
dziatajacych na samolot, co w wielu przypadkach skutkuje brakiem mozliwosci kontynuowania
lotu. Historia lotnictwa zna wiele takich zdarzen, a ponizej przedstawiono niektére z nich:

e 1979 — utrata silnika wraz z pylonem przez samolot DC-10 linii American Airlines [1],

rys. 1. Skutkiem katastrofy zginety 272 osoby.
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Rys. 1. Samolot DC-10 linii American Airlines bez lewego silnika [7]

e 1985 — utrata statecznika pionowego przez samolot B747 linii Japan Airlines [2], rys. 2.
Skutkiem katastrofy zgineto 520 os6b.

Rys. 2. Samolot B747 linii Japan Airlines bez statecznika pionowego [7]

e 1992 — utrata silnikow i uszkodzenie skrzydia samolotu B747 izraelskich linii lotniczych El
Al [3]. Skutkiem katastrofy zgineto 51 oséb.

e 2001 — utrata statecznika pionowego przez samolot A300 linii American Airlines [4]. Skut-
kiem katastrofy zgineto 265 osob.

e 2003 — uszkodzenie skrzydla samolotu A300 linii European Air Transport pociskiem ra-
kietowym [5], rys. 3. Samolot wyladowal bezpiecznie.
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Rys. 3. Samolot A-300 ze skrzydlem uszkodzonym przez pocisk rakietowy [7]
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e 2005 — utrata steru kierunku przez samolot A310 linii Air Tranasat [6], rys. 4. Samolot
wyladowal bezpiecznie.

A

Rys. 4. Samolot A-300 bez steru kierunku [7]

Z powodu wzrastajacej liczby wypadkdéw lotniczych spowodowanych uszkodzeniem samolotu
tematyka badan wplywu tych uszkodzen na aerodynamike samolotu staje sie aktualna. Tego typu
badania przeprowadzone byly miedzy innymi przez zespét naukowcéw amerykanskich w tunelu
aerodynamicznym w NASA Langley Research Center (Hampton, Virginia) [7], [8].

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki tunelowych badan modelu matego dwusilnikowego
samolotu ,,Orka” (wykonanego w skali 1:10) z réznymi wariantami uszkodzenia jego skrzydla.
Badania przeprowadzono w tunelu matych predkosci T-1 Instytutu Lotnictwa. W badaniach
przyjeto zalozenie, ze w efekcie kolizji odcigta zostanie catkowicie koncéwka skrzydta. W trakcie
badan eksperymentalnych wyznaczono podstawowe charakterystyki aerodynamiczne badanego
modelu samolotu z odcietymi 11%, 22%, 33% i 44% skrzydla.

2. Technika badan

2.1. Tunel maltych predkosci T-3

Badania wpltywu uszkodzenia skrzydta samolotu ,Orka” na jego charakterystyki aerodyna-
miczne przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym T-3 w Instytucie Lotnictwa.

Tunel aerodynamiczny T-3 jest tunelem atmosferycznym o obiegu zamknietym z otwarta
przestrzenia pomiarowa. Wymiary przestrzeni pomiarowej wynosza: srednica 5 m, dtugosé¢ 6,5 m.
W czasie wykonywanych badan modelu samolotu w przestrzeni pomiarowej tunelu mozna byto
osiagna¢ maksymalna predko$é 50 m/s, co pozwalalo na uzyskiwanie liczb Reynoldsa (odniesio-
nych do 1m) do Re = 3.3 -10°. Regulacja predkosci odbywala si¢ w sposob ciagly w zakresie od
ok. 1m/s do 50m/s.

Schemat tunelu aerodynamicznego T-3 i jego podstawowe wymiary pokazano na rys. 5.

W roku 2014 uktad napedowy tunelu aerodynamicznego T-3 zostal zmodernizowany, co
pozwala obecnie na osiagniecie maksymalnej predkosci przeplywu okolo 90 m/s.

2.2. Technika badan

Badania wplywu uszkodzenia skrzydta samolotu ,,Orka” na jego podstawowe charakterysty-
ki aerodynamiczne przeprowadzono przy uzyciu wewnetrznej 6-sktadowej wagi aerodynamicznej
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Rys. 5. Schemat tunelu aerodynamicznego T-3

FFA T 646-2. W tracie badan model samolotu umieszczony byl w przestrzeni tunelu aerody-
namicznego w pozycji odwréconej, co dawato mozliwo$¢ rozszerzenia zakresu dodatnich katow
natarcia. Pelny program badan modelu samolotu ,,Orka” obejmowal szereg réznych jego konfigu-
racji, w tym z silnikami usytuowanymi na skrzydle, rys. 6. Jednak badania wptywu uszkodzenia
skrzydta samolotu ,,Orka” na jego podstawowe charakterystyki aerodynamiczne przeprowadzono
na modelu samolotu bez silnikow.

Rys. 6. Model samolotu ,,Orka” w tunelu aerodynamicznym T-3

Przed badaniami tunelowymi waga aerodynamiczna FFA I 646-2 zostala przewzorcowana.
Na podstawie wzorcowania okreslono srednie odchylenie standardowe mierzonych wartosci sit
i momentow aerodynamicznych.
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SPz SPy SPz SMx SMy SMz
(% zakresu] | [% zakresu] | [% zakresu] | [% zakresu] | [% zakresu] | [% zakresu]
Odchylenie 0,367 0,542 0,148 0,241 0,147 0,363
standardowe

Wspotezynniki aerodynamiczne modelu samolotu ,,Orka” wyznaczone zostaly w uktadzie
strumieniowym. Do ich obliczenia wykorzystano nastepujace wielkosci charakterystyczne mode-
lu:

e rozpietosé — 1,35 m,

e Srednia cieciwa aerodynamiczna — 0,1303 m,

e powierzchnia odniesienia — 0,165 m?.

Wszystkie pomiary zrealizowano przy predkosci przeplywu V. = 40m/s (M ~ 0,12), co
odpowiadato liczbie Reynoldsa, Re = 0,36 - 10°. Zakres badanych katéw natarcia wynosit
a = —4° +14°.

Badano nastepujace konfiguracje modelu:

e model samolotu ze skrzydlem nienaruszonym,

e model samolotu z obcieta koncdéwka skrzydla w 89% polowy jego rozpigtosci,

e model samolotu z obcieta koncdéwka skrzydla w 78% polowy jego rozpigtosci,

e model samolotu z obcieta koncdéwka skrzydla w 67% polowy jego rozpigtosci,

e model samolotu z obcieta koncéwka skrzydla w 56% polowy jego rozpietosci (rys. 7).

Rys. 7. Model samolotu ,,Orka” z obcigtg koncéwka skrzydla w 56% polowy jego rozpietosci w tunelu
aerodynamicznym T-3

3. Wyniki badan

Na rys. 8512 przedstawiono wykresy zaleznosci wspotczynnikow aerodynamicznych mode-
lu samolotu ,,Orka” w funkcji kata natarcia uzyskane dla badanych konfiguracji tego modelu.
Whplyw uszkodzenia skrzydla na wspoétczynnik sity bocznej byt pomijalnie maly, dlatego w ar-
tykule nie zamieszczono zaleznosci Cy = f(«).
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Rys. 8. Wplyw obciecia koncéwki skrzydla na wspédlezynnik sity oporu
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Rys. 10. Wplyw obciecia koncéwki skrzydla na wspélczynnik momentu przechylajacego
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Rys. 12. Wplyw obciecia koncowki skrzydla na wspotczynnik momentu odchylajacego

4. Whnioski

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki tunelowych badan modelu samolotu ,,Orka” z réz-
nymi wariantami uszkodzenia jego skrzydta. W badaniach przyjeto zatozenie, ze w efekcie kolizji
odcieta zostanie catkowicie koncéwka skrzydta. W trakcie badan eksperymentalnych wyznaczo-
no podstawowe charakterystyki aerodynamiczne badanego modelu samolotu z odcietymi 11%,
22%, 33% 1 44% skrzydia.

Przeprowadzone badania wplywu obciecia konicowki modelu skrzydta samolotu ,,Orka” na
jego charakterystyki aerodynamiczne wykazaly, ze tego typu uszkodzenie ptatowca w istotny
spos6b zmienia wartos¢ momentu przechylajacy oraz sity nosnej. Przy czym kat zerowej sity
nosnej pozostaje zasadniczo niezmieniony, a zmiany momentu przechylajacego oraz sity nosnej
wywolane uszkodzeniem skrzydta sa w zakresie « = —4° + 8° w przyblizeniu proporcjonalne do
wartosci kata natarcia modelu.

Obciecie koncowki modelu skrzydta ma nieduzy wpltyw na opor samolotu oraz jego moment

pochylajacy.
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Wind tunnel investigation of the aerodynamic characteristic of airplane with
damaged wing

One of the direct causes of aviation accidents is damage of the airframe. It may result from exceeding
the critical stress in one of its structural elements during operation, or as a result of a collision with
another flying or ground object (e.g. masts, trees, poles, etc.). Damage of the airframe leads not only to
a change of aerodynamic loads, resulting from changes in the aircraft geometry, but can also prevent its
control as a result of damage of the control surfaces or control systems.

This paper presents the results of wind tunnel tests on the model of a small twin-engine aircraft with
different variants of its wing damage. The study assumes that, as a result of the collision, the wing tip
is completely cut off. The basic aerodynamic characteristics of the tested aircraft model with cut 11%,
22%, 33% and 44% wings is presented.
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Przedmiotem artykuhu jest badanie ruchu skrzydta motyla gatunku Nymphalis xanthomelas.
Celem jest przebadanie przemieszczen wybranych charakterystycznych punktéow na skrzydle
zywego owada, a nastepnie stworzenie charakterystyk pokazujacych przemieszczenia w cza-
sie w trojwymiarowym ukladzie wspélrzednych. Wybrana metoda bylo filmowanie ruchu
skrzydel, znalezienie powtarzalnosci uderzen, a nastepnie obliczenie Sredniego czasu trwania
jednego uderzenia i wzorcowego powtarzalnego ruchu.

1. Studium literatury

Lot owadéw stanowi przedmiot badan naukowych zaréwno z zakresu mechaniki, jak i bio-
logii. Budowa skrzydel réznych gatunkéw, ich naped, ruch oraz dane mechaniczne byly badane
i rejestrowane od dziesiecioleci. Jednym z najbardziej rozbudowanych kompendiéw jest pozycja
z 1984 The aerodynamics of hovering insect flight Ellingtona [1], skladajaca sie z szeSciu cze-
$ci. Autor opisuje dos¢ szczegdtowo trzy fazy ruchu skrzydla w locie trzepoczacym owadéw, ale
réwniez nietoperza i kolibra. Ponadto podaje wzory, miedzy innymi na sitle no$na i uzaleznia ja
od kata natarcia. Przedstawia takze tabele z istotnymi warto$ciami mechanicznym charaktery-
stycznymi dla poszczegdlnych gatunkow zwierzat. Sa takze zamieszczone matematyczne opisy
ruchu nieodksztatcalnego skrzydta.

Istotne z punktu widzenia eksperymentu sg informacje przedstawione w Traktacie o smigtach
J. Madejskiego [4], w ktérym opisana zostala budowa skrzydel owadzich. Wedlug autora pokrycie
skrzydel stanowia dwie warstwy chityny, natomiast role dzwigaréw pelni uzytkowanie (zesp6l
zylek ograniczajacych komérki skrzydlowe). Uzyltkowanie to zageszcza sie w okolicy krawedzi
natarcia i tym samym zwieksza jej sztywnos¢. NajczeSciej skrzydio przednie i tylne stanowig
jedna powierzchnie nosna (wyjatkiem sa wazki), przy czym tylna para ma minimalne znaczenie
i u wiekszosci gatunkéw jest w zaniku. W locie obie pary skrzydel sa potaczone.

Z obserwacji opisanych w [8] wynika, ze motyl podczas lotu do przodu zawsze trzepocze, przy
czym laczy trzepotanie z szybowaniem, by poprawi¢ efektywnosé lotu. Autor uznaje szybowanie
za wazny element lotu motyla wykorzystujacego wiry. Prowadzi wizualizacje wiréw za pomoca
dymu wokoét nieruchomego modelu motyli Papilio Ulysses i Danaus Plexippus.

Srygley i Thomas [7] wykonali w tunelu aerodynamicznym badania lotu swobodnego motyla
Vanessa Atalanta z kwiatu i na kwiat, postugujac sie wizualizacja z uzyciem dymu. Z badan
wynikalo, ze wystepowaly dwa rodzaje wiréw: aktywne i nieaktywne. Wraz z mechanizmami
obrotu skrzydel ich klaskania (zlaczenia w gérnej fazie ruchu) i wyrzutu (gwaltowny ruch do
przodu) byly one wykorzystywane przy wytwarzaniu sily no$nej przy starcie, ladowaniu i wyko-
nywaniu manewréw. Senda [6] natomiast oblicza sile aerodynamiczna, stosujac model zlozony
z wielu sztywnych elementow, a wyniki poréwnuje z silg zmierzona w eksperymencie. Brakuje
jednak szczegdlowego opisu przemieszczenia poszczegdlnych punktéow na krawedzi skrzydia.
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Fry, Sayaman i Dickinson [2] prowadzili badania nad lotem Drosophila melanogaster z uzy-
ciem kamery szybkostrzelnej. Umiescili poczatek uktadu wspolrzednych w korpusie owada. Po-
niewaz mucha nie byta na uwiezi, a jej ruch nie mégt byé powtarzalny, uzyto trzech kamer dla
pozyskania danych w trzech wymiarach.

2. Opis przygotowania stanowiska obserwacji

W celu niezakléconej obserwacji ruchu motyla otoczono go szklang ostona, majaca za za-
danie pelnié¢ role tunelu aerodynamicznego separujacego obiekt badan od zewnetrznych zrodet
ruchu powietrza. Scianki oslony o przekroju prostokata (30cmx60 cm) i dlugosci 60 cm przy
teoretycznej rozpietosci skrzydel Nymphalis xanthomelas 55 mm [5] nie powinny zakl6caé prze-
plywu powierza. Na wlocie umieszczono 3-centymetrowa Scianke z rurek o srednicy 5 mm, ktérej
zadaniem byto uporzadkowanie przeptywu. Orientacja rurek byta zgodna z kierunkiem przepty-
wu powietrza w oslonie. Przeplyw powietrza zapewniono przez ustawienie na wylocie ostony
wentylatora, powietrze byto wyciagane. Predkos¢ przeptywu zmierzono wiatromierzem recznym
i wynosita ona 1,6 m/s. Predkosé¢ ta nie wplywata lub wplywala minimalnie na zachowanie owa-
da, ale powolny przeplyw powietrza umozliwil uzywanie znacznika dymnego, ktéry w warunkach
izolacji od zakldocen zewnetrznych przeptywal poziomo. Podczas badania ruchu skrzydet motyla
znacznik dymny pozwalal Sledzi¢ ruch osrodka i poréwnywacé go z wynikami symulacji, a zatem
takze weryfikacje jej poprawnosci.

Owad zostal przyklejony odnézami (przy uzyciu kleju specjalistycznego, nietoksycznego kleju
rozpuszczalnego w wodzie, ktéry po eksperymencie umozliwial uwolnienie owada bez wyrzadza-
nia mu krzywdy) do stalowego precika o $rednicy 4 mm przytwierdzonego do drewnianej pod-
stawy. Gruboé¢ preta byta kompromisem pomiedzy minimalizacja wymiarow obiektu z uwagi na
zaburzenie przeplywu, a koniecznoscia zachowania sztywnosci, w celu jak najlepszego unierucho-
mienia zwierzecia. Mialo to kluczowe znaczenie dla doktadnosci i powtarzalnosci ujeé filmowych.

Ruchy skrzydel motyla rejestrowano kamera Phantom v2511/48 GB, wykonujac ujecia
z trzech stron, by pozyska¢ dane umozliwiajace odtworzenie ruchu w trojwymiarze. Uzyto obiek-
tywu Carl Zeiss Makro-Planar T* 100 mm, f/2 i Carl Zeiss Distagon 50 mm, f/1.4 oraz oSwie-
tlenia w postaci lampy easyLED 30 LED chips. Zdjecia wykonywano z predkoscia 1000 klatek
na sekunde.

3. Opis badania i obrébki wynikéw

Na potrzeby projektu nalezalo poczyni¢ pewne zalozenia, miedzy innymi nastepujace:
e skrzydla owada sa ptaskie i ich grubo$é¢ mozna zaniedbac,

e podczas ruchu istnieje catkowicie poziome potozenie skrzydta, czyli takie, w ktorym skrzy-
dlo idealnie pokrywa sie z powierzchnig tworzona przez osie X i Z,

e Sledzone punkty znajduja sie tylko na krawedzi skrzydet, zatem nie mierzy sie odksztal-
cenia miedzy miejscem osadzenia skrzydla a jego krawedzia: motyl nie ma wplywu na te
odksztalcenia,

e owad i jego ruch jest calkowicie symetryczny,

e podczas ruchu nie ma zadnego przeptywu miedzy przednia a tylna parg skrzydel: stanowia
jedna powierzchnie o zmiennych w czasie wymiarach.

Wybrano siedem punktéw na krawedzi skrzydel, z czego cztery przypadaly na przednie,
a kolejne trzy na tylne skrzydto. Wybrano miejsca naturalnie charakterystyczne, co miato utatwic¢
$ledzenie przemieszczen. Umieszczenie znacznika na skrzydle jest trudne i moze prowadzi¢ do
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bledéw z uwagi na ruchliwosé¢ owada oraz tuski skrzydel, ktére zacieraja namalowane punkty
i powoduja odklejanie oryginalnych znacznikéw wykonanych w postaci nalepek. Umiejscowienie
punktow przedstawia sie nastepujaco:

0 — przedni skraj przedniego skrzydta,

1 — najbardziej wysuniety w bok punkt przedniego skrzydta,

2 — druga wypustka przedniego skrzydla, liczac od tylu (mniej wiecej w polowie odlegtosci

miedzy punktem 1 i 3),

3 — tylni skraj przedniego skrzydta,

4
5

— przedni skraj tylnego skrzydtla,

— dno dotka za druga wypukloscia tylnego skrzydla. liczac od przodu (miej wiecej w polowie
odleglosci miedzy punktami 4 i 6),

6 — najbardziej wysuniety punkt tylnego skrzydta.
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Rys. 1. Umiejscowienie punktow

Ujecia wykonano z trzech stron: z géry, z boku i z tylu. Wowczas uzyskano zmiane potozenia
kolejnych punktéw w czasie w trzech réznych plaskich ukladach wspélrzednych (filmowanie
z trzech stron), przy czym kazda o§ w ukladzie tréjwymiarowym pokrywala sie z dwiema osiami
z dwoch roznych ujeé, co dodatkowo pozwolito na usrednienie zebranych serii danych. Poczatek
przestrzennego ukladu wspoélrzednych umieszczono w korpusie owada (rys. 2), wzorujac sie na
badaniach przeprowadzonych przez Dickinsona [2].

Do zebrania serii danych w zadanych ukladach wspétrzednych uzyto programu Phantom
Camera Control. Kazde ujecie skalibrowano, ustawiono poczatek ukladu wspoétrzednych i §le-
dzono przemieszczenie punktéw, zapisujac kolejne zmiany (rys. 3). Z uwagi na brak znacznikéw
konieczna byta reczna kontrola poprawnosci po kazdym kroku czasowym i wprowadzanie korekt
dla nieprawidlowych zapiséw lub ich braku.

W zwiazku z tym, ze owad byl przestraszony i usitlowal uciec, problemem byto:

brak powtarzalnosci uderzen skrzydet,
czeste chaotyczne ruchy,

niedokladne ustawienie owada w ukladzie wspélrzednych (np. zlozone skrzydla nie pokry-
waly sie z osia Y, wymagalo to obrotu punktéw wzgledem poczatku uktadu wspotrzed-
nych),

rézny czas trwania kazdego uderzenia.
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Rys. 3. Przemieszczenia punktow w widoku z tytu — program PCC

Dlatego konieczne bylo usrednianie danych i odrzucenie mato prawdopodobnych wartosci.
Dla osi w trojwymiarze wybrano serie danych z nastepujacych osi z okredlonych widokow:

e dane dla osi X skompletowano ze wspolrzednych na kierunku osi X w widoku z boku oraz
z danych na 0§ X z widoku z boku, uderzenie drugie,

e dane dla osi Y skompletowano ze wspétrzednych na kierunku osi Y w widoku z boku oraz
z danych na o8 Y z widoku z tytu,

e dane dla osi Z skompletowano ze wspdirzednych na kierunku osi Y w widoku z géry
(lustrzane odbicie) oraz z danych na o§ X z widoku z tylu.

Dla osi X 3D mozna bylo wybraé¢ dane z widoku z géry, jednak zrezygnowano z tego i zastapiono
je danymi z drugiego widoku z boku z uwagi na chaotyczny ruch i brak powtarzalnosci: kazda
seria danych na te o$ w tym widoku réznita sie od pozostatych. Wybrano bardziej miarodajne
rozwiazanie.

Serie danych przeniesiono do arkusza kalkulacyjnego oraz dokonano ich korekty. Korpus
owada nie pokrywal sie idealnie z osiami uktadu wspétrzednych, totez konieczne byto obrocenie
uzyskanych serii danych wzgledem poczatku uktadu wspotrzednych, a takze lustrzane odbicie
w przypadku serii danych dotyczacych lewego skrzydla (widok z gory), tak by wszystkie dane
dotyczyly prawego skrzydta. Ponizsze wykresy pokazuja przemieszczenie punktu 0 w trzech
wymiarach (rys. 4-6). Poniewaz czas kazdego uderzenia réznil sie minimalnie od pozostaltych,
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wprowadzono znormalizowany czas uderzenia, czyli éredni czas jego trwania liczony w ujeciach,
co pozwala na poréwnanie wynikow.
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Rys. 5. Przemieszczenie punktu 0 wzdtuz osi Y
Punkt O
35
3
E 30
2 5
[ =
2 20- ~———minus Y zwidoku z géry
'% L X z widoku z tytu
g 10
3
2 s
& o-
o

0,000 50,000 100,000 150,000
Znormalizowany czas uderzenia

Rys. 6. Przemieszczenie punktu 0 wzdluz osi Z

Na kazdym wykresie sa prezentowane po dwie serie danych (z réznych uderzen). Biorac
pod uwage, ze badany obiekt jest zywy, zaskakujace jest, ze charakterystyki praktycznie sie
pokrywaja. Najwicksza rozbieznosé zaobserwowano w punkcie 6 w przemieszczeniu na kierunku
osi Y (rys. 7).

Kolejnym etapem bylo wyznaczenie chwili poziomego ustawienia skrzydet oraz przesuniecie
danych tak, zeby ruch zaczynat sie od poziomego ustawienia i poprzez maksymalne wychyle-
nie w gére i w dot, konczyl sie na pozycji wyjsciowej. Nastepnie na podstawie liczby klatek
obliczono $redni czas uderzenia: 119,25 klatek na uderzenie i przyjeto liczbe catkowita 120, co
przy czestotliwosci 1000 kl/s daje 0,12 sekundy. Zatem czestotliwos$é trzepotu to 83,9 Hz. Przy
uzyciu programu Scilab dokonano interpolacji punktéw kazdej serii dla dziedziny od 0 do 120
(121 punktéw). Dzigki temu otrzymano trzy zbiory argumentéw dla kazdej osi w czasie jednego
uérednionego uderzenia, co pozwala na opisanie ruchu w przestrzeni.
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Rys. 7. Przemieszczenie na osi Y punktu 6

Zamieszczone nizej charakterystyki pokazuja usrednione przemieszczenia wszystkich punk-
téw w trzech kierunkach (rys. 8-10).
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Rys. 10. Przemieszczenia na osi Z
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Rys. 11. Tréjwymiarowy wykres przemieszczen punktow

4. Podsumowanie

Problematyczna podczas wykonywania badan byla z pewno$cig skala badanego obiektu oraz
nieprzewidywalnosé jego zachowania. Trudnoéé¢ sprawiato przyklejenie owada. Nalezato natozyé
niewielka ilos¢ kleju i przytrzymac¢ motyla do momentu, az klej zwiaze, a jednocze$nie uwazac,
by nie dotkna¢ kleju i nie przyklei¢ palcow. Wymagato to kilku prob. Kolejnym wyzwaniem byto
naktonienie owada do lotu: trzeba byto pobudzaé go.

Natomiast sama obrébka wynikéw stanowila mozolng prace, gdyz — jak wspomniano — $le-
dzenie punktéw musialo odbywaé sie recznie. Program gubil punkty z kazda kolejna klatka
i konieczne byto wprowadzanie poprawek.

Niemniej w efekcie serie danych charakteryzuja sie bardzo duzg powtarzalnoscia, co jest
zaskakujace, zwazywszy na fakt, ze badany jest obiekt zywy, a zwierze jest unieruchomione
i wystraszone. W zwiazku z powyzszym mozliwe jest stworzenie na tej podstawie modelu mate-
matycznego ruchu catego skrzydla, co w zamysle ma by¢ kontynuacja przeprowadzonych badan.
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Study on Nymphalis xanthomelas wing movement during flapping flight

The main subject of the paper is to study motion of butterfly (Nymphalis xanthomelas) wings. The
aim is to observe movements of selected markers on the wings of a living insect and to create characteristics
showing the displacement in a three-dimensional coordinate system. The chosen method was filming of
the wings movement, finding the repeatability of strokes and then calculating the average duration of one
stroke and reference repetitive motion.
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Dla wigkszosci ludzi zwigzanych zawodowo lub hobbystycznie z lotnictwem wypadki lotni-
cze sa zdarzeniami, ktére przydarzaja si¢ innym i o ktérych mozna co najwyzej ustyszeé
w popoludniowych wiadomoéciach. Swiadomosé zagrozen moze jest dla nas co prawda nie-
co wieksza niz w przypadku codziennych dojazdéw samochodem do pracy, ale juz znacznie
mniejsza niz w czasie uprawiania np. kolarstwa gorskiego lub podobnych sportow ekstre-
malnych. A prawda jest taka, iz wypadki towarzysza lotnictwu od poczatku jego istnienia.
»Jak to sie stalo?”,  Dlaczego?” i ,Czy tak by¢ musialo?”, sa pierwszymi pytaniami for-
mulowanymi po zaistnieniu zdarzenia. Z uwagi na swéj dramatyzm i niezwykla medialnosé,
wypadki lotnicze zawsze wzbudzaja sensacje, a dziennikarze nigdy nie przechodza obok nich
z taka obojetnoscia, z jaka odnosza sie do wypadkéw drogowych. Mimo, ze statystycznie
ginie w tych drugich nieporéwnywalnie wiecej os6b (w wypadkach drogowych w latach 2003-
2004 w Polsce zginelo ponad 11 tysiecy oséb, podczas gdy w analogicznym okresie wskutek
wypadkoéw lotniczych liczba ta nie przekroczyla 40 ofiar). Jak najszybsze i jednoznaczne
wyjasnienie calego ciagu przyczyn, ktére doprowadzily do wypadku, ma bezposredni wpltyw
na zapewnienie bezpieczenstwa wykonywanych operacji lotniczych w przysztosci i nie moze
pozostawaé bez odpowiedzi.

1. Wstep

Pojecie ,bezpieczenstwo” ma wiele znaczen i jest okreSlane w rézny sposdéb w zaleznosci
od kontekstu jego uzycia w danym momencie. Najprosciej mozna je okresli¢ jako brak zagro-
zenia. W dziatalnosci lotniczej bezpieczenstwo jest bezblednie identyfikowane przez wszystkie
podmioty zwiazane z ta dzialalnoscia. To brak zagrozen podczas lotu dla zalogi, pasazeréw,
0s6b trzecich iich mienia. A najwieksze mozliwosci podejmowania czynnosci mogacych wplynaé
na bezpieczenstwo obywateli ma panstwo, gtéwnie poprzez administracje publiczna. Zadanie to
realizowane jest w roznej formie — jedng z nich jest prowadzenie profilaktyki bezpieczenstwa
lotéow, u ktorej podstaw lezy okreslanie przyczyn i okolicznosci wypadkdéw lotniczych.

Pierwsze wyrazne regulacje prawne w tym zakresie pojawity sie juz w latach 30. ubiegtego
wieku. Po zakonczeniu II wojny Swiatowej praktycznie wszystkie kraje prowadzily zinstytucjo-
nalizowane badanie wypadkow lotniczych. Stosowanych jest wiele systemdéw organizacyjnych,
co uwarunkowane jest przepisami, jakie na terytorium tych panstw obowiazuja. Jezeli dane
panstwo jest strona Konwencji ICAO, wéwczas podstawowe zasady prowadzenia badan sg iden-
tyczne. Jednakze w zakresie organizacyjnym swoboda jest do$¢ duza, stad mozna spotkaé sie
z roznymi systemami organizacji tych badan. Jednoczesnie sformutowania zawarte w Aneksie 13
do Konwencji ICAO daja poszczegdlnym panstwom-sygnatariuszom Konwencji ICAO dosé duza
swobode w interpretacji zakresu badan — tj. rodzajéw lotnictwa, ktérych badanie wypadkéw lub
incydentéw panstwo chce nadzorowaé. Najwazniejsza zmiana, ktora nastapita w ostatnich latach
w podejsciu do badania zdarzen lotniczych, byto przeniesienie akcentu z poszukiwania winnych
zaistnienia wypadku na okreslenie przyczyny, bez orzekania o winie i odpowiedzialnosci, jako
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srodek do najwazniejszego celu badania — sformutowania zalecenn profilaktycznych, pozostawia-
jac decyzje administracyjne w gestii odpowiedniej wtadzy lotniczej lub prokuratury. W Polsce
zmiany te nastapity w 2002 roku.

2. Zmiany w systemie badania wypadkéw w Polsce po 2002 roku

Obowiazek prowadzenia badan zdarzen lotniczych w ramach dziatalno$ci administracji pu-
blicznej wynika z wielu czynnikéw. Jako najwazniejsze nalezy uznac: koniecznos$é zapewnienia
bezpieczenstwa obywatelom oraz zwiazanie panstwa umowami miedzynarodowymi. Podstawowe
przepisy dotyczace zasad badania zdarzen w lotnictwie cywilnym to Rozporzadzenie Parlamentu
Europejskiego i Rady (UE) nr 996/2010 z dnia 20 pazdziernika 2010 r. w sprawie badania wypad-
kéw 1 incydentéw w lotnictwie cywilnym oraz zapobiegania im uchylajace dyrektywe 94/56/ WE
oraz ustawa Prawo lotnicze z dnia 3 lipca 2002 r. Natomiast normy postepowania i zalecane prak-
tyki miedzynarodowe okreslone zostaly w Zataczniku nr 13 do Konwencji o miedzynarodowym
lotnictwie cywilnym z 1994 r. (tzw. Konwencji chicagowskiej).

Wejscie w zycie w roku 2002 ustawy Prawo lotnicze znacznie zmienilo system badania wy-
padkéw cywilnych statkéw powietrznych. Zmianom ulegta struktura i zakres dzialania instytucji
prowadzacej badania. W miejsce Gléwnej Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych (GKBWL)
z siedzibg w Warszawie i 15 Okregowych Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych (OKBWL
— kazda z 3-osobowa obsada), rozmieszczonych na terytorium calego kraju, utworzona zostala
Panstwowa Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych (PKBWL) z ograniczona poczatkowo usta-
wa liczba 17 cztonkéw Komisji. Etaty oséb pracujacych w OKBWL przejat Urzad Lotnictwa
Cywilnego, a Ministerstwo zapewnito w ciggu pierwszych dwéch lat dziatalnosci PKBWL srodki
na powotanie 10 etatowych cztonkéw Komisji, a od 2005 roku na 17 etatéw.
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Rys. 1. Zatrudnienie w PKBWL

Jednoczesnie, na skutek zmian w klasyfikacji zdarzen lotniczych, tj. literalnego potrakto-
wania zapiséw Aneksu 13 do Konwencji ICAQO, ulegl znacznemu powiekszeniu zakres zadan
badawczych. Do konica 2002 roku GKBWL badata jedynie wypadki ze skutkiem $miertelnym
(samolotéw, szyboweéw, $migltoweéw i spadochronowe) oraz wszystkie wypadki obeych statkéw
powietrznych i wypadki w lotnictwie komunikacyjnym — co w praktyce obejmowalo maksymalnie
kilkanascie zdarzen w ciggu roku. Pozostalymi zdarzeniami zajmowaly sie OKBWL. Po wejsciu
w zycie nowej ustawy nowo powotana PKBWL z siedziba w Warszawie musiata podja¢ bada-
nie wszystkich wypadkéw lotniczych i powaznych incydentéw, ktére wydarzyly sie w polskiej
przestrzeni powietrznej, oraz nadzorowaé¢ badanie incydentow z udziatem wszystkich rodzajow
statkéw powietrznych prowadzone przez inne podmioty (uzytkownikéw, porty lotnicze czy organ
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zarzadzania ruchem lotniczym). W kolejnych latach zaczely réwniez przynosié efekty wielolet-
nie starania dazace do podnoszenia Swiadomosci spotecznosci lotniczej, co skutkowalo pozada-
nym zwiekszeniem wykrywalnosci i zgtaszalnosci zaistniatych zdarzen lotniczych. Dotyczylo to
w szczegdlnosci incydentéw lotniczych, ktorych badanie jest podstawa witasciwej profilaktyki
w lotnictwie. Tabela 1 zawiera liczbe wszystkich zdarzen lotniczych zgloszonych do PKBWL

z rozbiciem na kolejne lata i rodzaj zdarzenia.

Tabela 1. Liczba zgloszen zdarzen lotniczych zgloszonych do PKBWL

Rys. 2. Liczba zdarzen zgloszonych do PKBWL (obejmuje wypadki, powazne incydenty i incydenty)

Nalezy zwrécié¢ szczegdlng uwage na dwa wnioski ptynace z przedstawionego zestawienia:

1) liczba wypadkéw w lotnictwie cywilnym od 2003 roku jest w przyblizeniu niezmienna
(Srednio 95 wypadkéw rocznie) z wyjatkiem roku 2015, w ktérym nastapil gwaltowny
wzrost liczby zgloszonych wypadkéw (ponad 90% wzrost zglaszalnosci wypadkéw paralot-

W tym:
Rok | Zgtoszenia wypadki powazne zdarzenia
Wypadki | ze skutkiem | . incydenty
L. incydenty pozostate
$miertelnym

2003 203 93 14 2 108 -
2004 314 98 16 15 201 -
2005 297 75 10 37 185 -
2006 378 100 16 16 262 -
2007 764 85 19 16 419 244
2008 961 76 7 11 479 395
2009 1089 106 16 17 593 373
2010 1437 70 11 11 687 669
2011 1574 94 23 13 628 839
2012 1690 89 12 22 629 950
2013 1980 104 12 13 923 940
2014 2265 104 14 25 1266 870
2015 2688 151 16 41 1649 847
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niowych),

2) kazdego roku wzrasta liczba zgloszen incydentéw lotniczych,

3) od 2009 roku pojawila sie réwniez kategoria zgloszen zdarzen, ktére nie wypelniaja definicji
incydentu lotniczego, ale przez zgtaszajacych sa oceniane jako odstepstwo od standardu czy
oczekiwanego stanu funkcjonowania, a ktére w przysztosci moga mieé¢ wpltyw na obnizenie

stanu bezpieczenstwa wykonywanych operacji lotniczych.
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Wychodzac z zalozenia, ze jezeli sam nie zadbasz o swoje interesy, to nikt inny ci nie pomo-
ze, w ramach dzialan majacych na celu poprawe pracy Komisji, PKBWL wlaczyla si¢ aktywnie
w nowelizacje ustawy Prawo lotnicze. W ramach tych dziatan juz w 2005 roku wprowadzono kilka
zmian przy nowelizacji ustawy Prawo lotnicze. W efekcie tych zmian zagwarantowano mozliwosé
fakultatywnego badania przez PKBWL wypadkéw statkow powietrznych nie podlegajacych obo-
wiazkowi rejestracji w panstwowym rejestrze statkéw powietrznych (lotnie, paralotnie i spado-
chrony) oraz dopuszczono mozliwo$é odstapienia od dalszego badania w przypadku stwierdzenia
razacego naruszenia przepiséw prawa lotniczego. Uregulowano tez przepisy dotyczace czasu pra-
cy, zasad zatrudniania i systemu wynagradzania czlonkéow Komisji.

Kolejna nowelizacja ustawy Prawo lotnicze wprowadzita zapis pozwalajacy przewodniczace-
mu PKBWL na przekazywanie badania niektérych wypadkéw w lotnictwie ogélnym (General
Aviation — GA) uzytkownikowi danego statku powietrznego po uzyskaniu jego zgody. W takim
przypadku badanie prowadzone przez uzytkownika ze wzgledoéw merytorycznych jest nadal nad-
zorowane przez Komisje. Ta sama nowelizacja dostosowala polskie przepisy do wymogéw prawa
Unii Europejskiej w zakresie ochrony danych gromadzonych podczas procesu badawczego.

W 2012 roku rozpoczete zostaly w ministerstwie prace zwiazane z przeprowadzeniem kolejnej
nowelizacji ustawy Prawo lotnicze w zakresie doprowadzenia do zgodnosci ww. ustawy z rozpo-
rzadzeniem UE nr 996/2010. Przedstawiciele PKBWL uczestniczyli w tych pracach jako wsparcie
merytoryczne. Niestety, pomimo znacznego zaawansowania prac nie udato si¢ doprowadzi¢ do
zakonczenia procesu legislacyjnego przed uptywem VII kadencji Sejmu.

Jesienig 2014 roku Komisja pojeta prace nad zmiang Regulaminu dziatania PKBWL w celu
dostosowania go do rozporzadzenia UE nr 996,/2010 i planowanych zmian w nowelizowanej usta-
wie Prawo lotnicze. Prace nad zmiana regulaminu zostaty zakonczone w maju 2015 r. i obecnie
regulamin ten na poziomie aktu wykonawczego jest caltkowicie zgodny z przepisami rozporza-
dzenia UE nr 996/2010 w zakresie zapewnienia niezbednego poziomu niezaleznosci czlonkéw
Komisji podczas procesu badawczego.

Rosnaca liczba zgloszen spowodowala koniecznosé podjecia dziatan, ktére umozliwilty reali-
zacje zadan natozonych na Komisje. PKBWL juz cztery lata wczesniej podjeta szereg inicjatyw
majacych usprawnié¢ system prowadzenia badania oraz nadzoru nad badaniem zdarzen lotni-
czych. W 2012 roku dokonano przegladu wszystkich niezakonczonych badan nadzorowanych
przez PKBWL oraz wprowadzono zmiany proceduralne umozliwiajace konczenie nadzoru nad
badaniem incydentéw w oparciu o informacje zawarte w zgloszeniu zdarzenia, jezeli zawieralo
ono odpowiedz na pytania:

e co sie zdarzylo?
e dlaczego sie zdarzyto?

e jakie podjeto dzialania, aby dane zdarzenie sie nie powtorzylo?

Pozwolito to w sposob znaczacy zmniejszy¢ liczbe pozostajacych w nadzorze incydentow.
Nalezy wyjasni¢, ze nadzor w tym przypadku polegatl na pomocy i doradztwie merytorycznym
udzielanych przez wyznaczonego cztonka PKBWL organowi prowadzacemu samodzielnie bada-
nie incydentu oraz akceptacji koncowego raportu z badania przygotowanego przez ten organ.
Podejmowane przez Komisje dziatania przyczynily sie réwniez do odejécia od zbednego nakla-
dania na podmioty lotnicze dodatkowych obciazen formalnych zwiazanych z przygotowywaniem
raportéw z badania zawierajacych dokladnie takie same informacje, jakie podane byty juz w sa-
mym zgloszeniu.

Roéwnoczesnie rozpoczeto szeroko zakrojony program szkolen dla podmiotéw lotniczych z za-
kresu identyfikacji zagrozen i badania zdarzen lotniczych. Szkolenia te skierowane byly w szcze-
gblnosci do linii lotniczych, zarzadzajacych lotniskami komunikacyjnymi, producentéw sprzetu
lotniczego, szkét lotniczych i aeroklubéw regionalnych. Wynikiem tych szkolen (prowadzonych
w ramach obowiazkéw stuzbowych jako seminaria lub warsztaty) byla duza poprawa jakosci
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i szczegotowosci informacji zawartych w zgloszeniach, pozwalajaca juz na wstepnym etapie na
podjecie decyzji o zakoniczeniu procesu nadzoru. Wymiernym efektem tych dziatan bylo zmniej-
szenie obciazenia PKBWL w zakresie prowadzonych przez nig badan, czyli liczby zdarzen, w sto-
sunku do ktérych prowadzone jest badanie lub nadzér nad nim i utrzymywanie go na stalym
poziomie ok. 600 zdarzen (wypadkéw, powaznych incydentéw i incydentéw) rocznie (rys. 3).
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Rys. 3. Liczba podjetych badan zdarzen lotniczych (zaréwno badanie, jak i nadzér)

Od poczatku swojej dziatalnosci PKBWL, pomimo wakujacych etatéw, borykata sie z pro-
blemem uzupelnienia stanu osobowego. Zwigzane to bylo z niekonkurencyjnym w stosunku do
innych firm lotniczych (w tym réwniez Urzedu Lotnictwa Cywilnego) poziomem oferowanych
wynagrodzen, przy jednoczesnym wymaganiu od personelu najwyzszych kwalifikacji i pelnej
dyspozycyjnosci do podjecia badan. W roku 2003 w PKBWL byto zatrudnionych zaledwie sie-
dem os6b (6 czlonkéw oraz jeden pracownik obstugi). Z poczatkiem 2004 roku liczba zatrudnio-
nych os6b wzrosta do 8, a pod koniec 2004 roku przyjeto jeszcze 4 czlonkéw Komisji (w tym
jednego na 1/2 etatu) oraz jedna osobe obstugi administracyjnej. W pierwszej potowie 2016 roku
w PKBWL pracowalo 16 oséb (15 czlonkéw komisji, w tym jedna osoba na 1/2 etatu i 1 osoba
obstugi administracyjnej).

Braki kadrowe (zwlaszcza w poczatkowym okresie dziatalnosci Komisji) spowodowaly, iz
od poczatku dziatalnosci liczba zamykanych badan zdarzen byta znacznie mniejsza od liczby
zgloszen. Sytuacje w znacznym stopniu poprawiaty usprawnienia procedur badawczych, zmiany
w prawie lotniczym oraz szkolenia podmiotéw lotniczych z badania zdarzen lotniczych, co pozwo-
lito na osiggniecie na koniec 2014 roku 100% liczby zakoniczonych badan nadzorowanych i 89%
liczby zakonczonych badan prowadzonych przez PKBWL (liczba badan zakonczonych w stosun-
ku do podjetych w danym okresie) oraz w 2015 roku 106% zakonczonych badan nadzorowanych
i 69% zakonczonych badan przez PKBWL.
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Rys. 4. Liczba zdarzen zgloszonych nadzorowanych przez PKBWL (zgloszone i zakonczone)
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Rys. 5. Liczba badan prowadzonych bezposrednio przez PKBWL
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Rys. 6. Liczba badan prowadzonych i nadzorowanych — zakonczone do zgtoszonych

W celu usprawnienia wspolpracy Komisji z innymi podmiotami zaangazowanymi na miej-
scu wypadku (Policja, Prokuratura, Straz Pozarna) podjeto tez szereg innych dzialan. W 2013
roku doszto do podpisania Porozumienia miedzy Przewodniczacym PKBWL a Prokuratorem
Generalnym regulujacego wspélprace, wymiane informacji i szkolenia. Takie samo porozumienie
zostalo réwniez podpisane w 2014 r. z Komendantem Gléwnym Policji oraz Prezesem Urze-
du Lotnictwa Cywilnego. Wynikiem podpisanych porozumien byto przeprowadzenie wspdlnie
z Krajowa Szkola Sadownictwa i Prokuratury w latach 2014-2015 cyklu szkolen dla 120 wy-
typowanych prokuratoréw okregowych z zakresu metodyki postepowania na miejscu wypadku
lotniczego oraz zasad koordynacji dziatan i wspolpracy, z uwzglednieniem specyfiki i odrebnoéci
tych postepowan. W 2014-2015 roku cztonkowie PKBWL uczestniczyli jako wyktadowcy w cyklu
szkolen dla technikéw policyjnych w Centrum Szkolenia Policji w Legionowie. Poza wymieniony-
mi szkoleniami prowadzone byly seminaria w zakresie dzialania na miejscu zdarzenia lotniczego
miedzy innymi dla ratownikow GOPR, zandarmerii wojskowej i policyjnych pirotechnikéw.

3. Podsumowanie

Wyksztalcenie dobrego samodzielnego ,badacza” wypadkéw lotniczych w zakresie lotnic-
twa ogélnego (GA) wymaga $rednio trzech lat praktyki i to przy zalozeniu, ze jest to cztowiek
z odpowiednig wiedza, doswiadczeniem lotniczym, autorytetem w Srodowisku i predyspozycja-
mi psychicznymi. Mozna tego jednak dokona¢ w ramach prowadzonej dziatalnosci badawczej
i szkolen wewnetrznych. Zupelnie inaczej przedstawia sie sprawa przygotowania matej komisji
do badania duzych katastrof. W ciagu ostatnich 36 lat w Polsce wydarzyly sie trzy duze wypadki
lotnicze: w 1980 i 1987 roku wypadki nalezacych do narodowego przewoznika PLL LOT samo-
lotow IL-62 oraz w 1993 wypadek samolotu Airubs A320 Lufthansy. Uplyw czasu oraz zmiany
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systemowe spowodowaly, ze prawie wszystkie osoby, ktére braty udzial w badaniu ww. wypad-
kéw nie sa juz czynne zawodowo. W takiej sytuacji jedyna mozliwoscia zapoznania ze specyfika
takiego badania jest udzial w szkoleniach organizowanych choéby przez Southern California Sa-
fety Institute, Singapore Aviation Academy, French Institute For Aviation Safety (IFSA) czy
tez Cranfield University. Nie zastapi to jednak do$wiadczenia praktycznego, niezbednego do
prowadzenia takiego badania jako IIC (Invesigator in Charge).

Wydaje sig, ze przygotowanie tak niewielkiej komisji do badania duzych zdarzen lotniczych,
przy ograniczonych srodkach oraz braku ciaglosci wymiany doswiadczen, mozliwe jest jedynie
w kooperacji z wigkszymi komisjami. W Unii Europejskiej sa zaledwie trzy komisje, ktére sa
w pelni przygotowane zaréwno pod wzgledem merytorycznym, technicznym jak i finansowym
do takiej misji (Francuska BAE, Brytyjska AAIB i Niemiecka BFU).

Jakie sa mozliwosci rozwiazania tej sytuacji? Jednym z rozwigzan jest stworzenie paneuropej-
skiej komisji badania wypadkéw. Pozwolitoby to na skorzystanie ze zbioru do$wiadczen wszyst-
kich europejskich komisji oraz zapewnienie srodkéw na przeprowadzenie skutecznego badania
bez ograniczen narzuconych czesto skostnialymi zasadami wydawania panstwowych pieniedzy
w poszczegdlnych krajach UE. Dla przykladu, w Polsce takim hamulcem sa przepisy o zamé-
wieniach publicznych nakladajace na kazdy podmiot administracji rzadowej, w tym réwniez
PKBWL, czasochtonng procedure uzyskania akceptacji na przeprowadzenie kazdej ekspertyzy
(niezaleznie od jej kosztu). Wspolpraca w ramach UE pozwolilaby takze podnosié¢ poziom przy-
gotowania badaczy z poszczegdlnych krajéw UE. Taki uktad mialby réwniez pozytywny wplyw
na ujednolicenie polityki w zakresie zalecen profilaktycznych i wprowadzania zmian systemo-
wych w organizacjach lotniczych, a takze pozwoliloby na wykorzystanie $rodkéow z budzetu UE
na utrzymanie i rozwdéj specjalizowanych laboratoriéw badawczych, co nie jest bez znaczenia
rowniez dla bardziej zamoznych krajow UE. Dziatanie takiej komisji powinno ograniczy¢ sie do
badania zdarzen duzych samolotéw (np. pow. 5700 MTOW). W zakresie GA badania powinny
nadal prowadzi¢ komisje narodowe. Sa réwniez zagrozenia plynace z utworzenia takiej super-
komisji: zagrozenie nadmierng biurokratyzacja, problemy na poziomie wspotpracy — jezykowe,
kulturowe czy tez zwiazane z jurysdykcja, jak réwniez obawy co do utraty czesci suwerennosci
krajowych komisji na korzy$é¢ UE.

W tak krétkim tekscie trudno jest oczywiscie przedstawi¢ ztozonos$é¢ probleméw badania
duzych zdarzen lotniczych, z ktérymi borykaja sie mniejsze europejskie komisje. Nalezy potrak-
towaé¢ go bardziej jako wywolanie tematu. Wszakze nadrzednym celem kazdego badania jest
profilaktyka oraz zwiekszenie poziomu bezpieczenstwa operacji lotniczych i kazda droga, ktora
do tego prowadzi, powinna by¢ rozwazona.

Evolution of Polish aircraft accident investigation system

For the majority of people involved with aviation, both professionals and hobbyists, aircraft accidents
are events which happen to others and about which you can at most hear about from afternoon news.
Danger awareness is maybe a little greater for us than in case of everyday’s drive to work, but it is
certainly lower than, for example, in mountain biking or similar extreme sports. The truth is that accidents
accompany aviation since it’s birth. ,How did it happen?”, ;Why?” and ,,Did it have to be like that?”
are the first questions asked after accident. Because of it’s dramatism and extraordinary medial appeal,
aircraft accidents always cause sensation and reporters never dismiss them the way they dismiss car
accidents, despite their much greater casualties (In years 2003-2004 in car accidents on Polish roads died
over 11000 people, while at the same time in aviation the number of casualties wasn’t greater than 40).
Fast and unambiguous clarification of the whole process which led to accident has direct influence on
safety of future air operations and cannot be left without answer.
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W przedstawionej pracy podjeto problematyke badawcza dotyczaca modelowania uktadu
przedsionkowego pilota na potrzeby oceny algorytmu sterowania uktadem ruchu symulato-
ra lotu. Zastosowane podejscie badawcze polega na wykorzystaniu modelu narzadu przed-
sionkowego i o$rodkowego uktadu nerwowego pilota do estymacji percepcji potozenia oraz
predkosci liniowej i katowej w warunkach jednoczes$nie dzialajacych na pilota przyspieszen
liniowych i katowych. Badanie przeprowadzono metoda obliczen numerycznych, do ktérych
wykorzystano predkosci katowe zarejestrowane w trakcie szkolen pilotow w symulatorze lotu
Gyro-IPT. Ocena algorytmu sterowania, a tym samym jako$ciowego odwzorowania przy-
spieszen dotyczyta oceny skutecznoéci zdefiniowanych do celéw treningowych profili wy-
wolujacych utrate orientacji przestrzennej. Uzyskane wyniki potwierdzaja wlasciwy dobér
generowanych programowo predkosci katowych kabiny w profilu ze zludzeniem przechyle-
nia, co dowodzi, ze algorytm sterowania uktadem ruchu symulatora poprawnie odwzorowuje
przyspieszenia katowe wywolujace danego typu dezorientacje przestrzenng w locie.

1. Wstep

Liczne préby [1]-[3] stworzenia obiektywnych metod oceny systeméw ruchu symulatoréw,
opartych na ludzkiej percepcji ruchu i potozenia, nie przyniosty — jak dotad — efektywnych testow
tego typu. Spowodowane jest to przede wszystkim trudnodciami w stworzeniu matematyczne-
go modelu czlowieka, sterujacego symulowanym systemem w calym jego zakresie eksploatacji.
Dlatego tez, w celu oceny algorytméw sterowania platforma ruchu symulatoréw lotu, stoso-
wany jest alternatywny sposéb polegajacy na subiektywnej ocenie pilotow, czy ich percepcja
bodzcéw ruchu generowanych w symulatorze odpowiada odczuciom w odpowiedzi na bodzce
w locie rzeczywistym. Ze wzgledu na fakt, ze subiektywne oceny wiernosci uktadu ruchu symu-
latora zazwyczaj znajduja sie pod silnym wplywem oczekiwan i indywidualnych preferencji oraz
uprzedzen pilota, w wielu badaniach [1], [4]-[6] ocena algorytméw sterowania ruchem symulatora
i doboru ich ustawien okazuje sie by¢ procesem klopotliwym i czesto niepowtarzalnym.

Celem pracy jest przedstawienie procedury modelowania fizycznego i matematycznego ukta-
du przedsionkowego czlowieka na potrzeby oceny algorytmu sterowania uktadem ruchu wybra-
nego symulatora lotu.

2. Uklad przedsionkowy — budowa i dziatanie

Uktad przedsionkowy cztowieka dzieli sie na cze$¢ obwodows i cze$¢ osrodkowa. Do czesci
obwodowej zalicza sie: kanaly pétkoliste (KPK), narzady otolitowe (OTO), pien nerwu przed-



248

R. Lewkowicz, G. Kowaleczko

sionkowego zawarty w przewodzie stuchowym wewnetrznym i kat mostowo-mézdzkowy. Do czesci
osrodkowej naleza: jadra przedsionkowe pnia mézgu, potaczenia tych jader z innymi czeSciami
osrodkowego ukladu nerwowego (OUN) oraz pole przedsionkowe w korze mézgu.

Istotnym elementem czesci obwodowej ukladu przedsionkowego, $cisle wspolpracujacym
z OUN, jest blednik (rys. 1) —parzysty narzad przedsionkowy (NP), zlokalizowany w kosci skro-
niowej w prawym i lewym uchu wewnetrznym cztowieka. NP tworza trzy, wzajemnie polaczone
KPK reagujace na przyspieszenia katowe i dwa OTO (lagiewka i woreczek) reagujace na przy-
spieszenia liniowe. Szczegdétowa anatomia i fizjologia KPK i OTO zostala opisana w pracach
7)-111].

przedni—+

slimak

" kom6rki
/4 rzesate

endolimfa— ‘/nsklepek

komérki
rzesate %

nerw kamyki

blednikowe LA |

widkna nerwowe

Rys. 1. Budowa receptoréw narzadu przedsionkowego [11]

3. Model fizyczny i matematyczny receptoréw NP

W modelu NP uwzgledniono trzy KPK oraz dwa OTO, rozmieszczone zgodnie z anatomia
tego narzadu. W ramach uproszczen pominieto w modelu zjawisko habituacji i restytucji NP oraz
wystepowanie zmiany potozenia liniowego i katowego glowy wzgledem kabiny symulatora lotu.
Ponadto przyjeto, ze modelowane receptory NP posiadaja liniowe charakterystyki odpowiedzi.

3.1. Uklady wspoélrzednych i ich transformacje

Do opisu przyspieszen liniowych i katowych oddzialujacych na sensory NP pilota wykorzy-
stano nizej zdefiniowane prawoskretne uklady wspélrzednych (rys. 2):

e uklad Rz inercjalny zwiazany z Ziemia — Ozxoy020,

e uklad Ry ruchomy zwiazany z Ziemig — Ozxgyozg, 0 poczatku w srodku glowy oraz osiach
rownolegltych do osi uktadu Oxgyozo,

e uklad Rq zwiazany z glowa — Grgyaza; prostokatny uktad wspolrzednych zdefiniowany
przez plaszczyzny Reidsa [10] (rys. 2),

e uktad Ryxpr zwiazany z kanatami poétkolistymi — Nrxpryrkpr2Zikpr; nieprostokatny
uktad wspélrzednych, ktoérego osie sa definiowane przez wektory normalne do plaszczyzn
anatomicznego utozenia przedniego, tylnego i bocznego kanatu poétkolistego NP,
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e ukltad Rporo zwiazany z narzadami otolitowymi — Nxoroyorozoro; prostokatny uktad
wspdélrzednych (rys. 2), ktérego osie sa definiowane przez plaszczyzny OTO: lagiewki i wo-
reczka.

Rys. 2. Rozmieszczenie ukltadéw wspdlrzednych

Do transformacji wspétrzednych miedzy ukladami zastosowano sekwencje obrotéw w usta-
lonej kolejnosci, otrzymujac nastepujace macierze przej$¢ pomiedzy nimi:
a) macierz przejicia Lg /g z ukladu Oxgyozo do ukltadu Grgycza, uzyskuje sie w wyniku
obrotéw kolejno o katy: ¥q, 0g, ¢g. Jest ona réwna:

Lajo = (3.1)

cos O cos Y cos O sin Y —sinfq
=|sin ¢g sin O cos g — cos g sin g sin g sin O sin g + cos pg cos g sin g cos g
€oS @ sin O cos Yg + sin pa sin g cos pa sin O sin g — sin g cos g cos pa cos O

gdzie: 0g — kat pochylenia glowy, zawarty miedzy osia Oxg i lokalna plaszczyzna pozioma
Gzayg; Yo — kat odchylenia, zawarty miedzy rzutem osi Oxg na plaszczyzne pozioma
Grayg iosia Gxg; oo — kat przechylenia, zawarty miedzy osia Oyg a ptaszczyzna pozioma
Gzayg, pokazane na rysunku 2,

b) macierz przejscia Lxpk/a, ktora przeksztalca wektor Qp, = [pRG,qRG,rRG]T predkosci
katowej w ukltadzie Gxgyczg do nieprostokatnego ukladu Nz gxpryrxprzixpi. Zostala
ona wyznaczona [12], wykonujac obroty (rys. 3) w celu pokrycia:

— osi Gz z osia Nx g pk: kat odchylenia 1, wokét osi Gz, a nastepnie kat pochylenia
0, wokol osi Gy;

— osi Gyg z osia Nyi pi: kat odchylenia v, wokdt osi Gz, a nastepnie kat przechylenia
¢ wokol osi Gy

— osi Gzg z osig Nz pg: kat pochylenia 0, wokét osi Gy, a nastepnie kat przechylenia
¢y wokol osi Gy,

Macierz przejscia L pg /¢ ma postac:

cos 0, cosp,  cosbpsin, —sind,

Lyxpr/g= |—cospisiniy  cosppcos iy sin (3.2)
cos @y sin Oy — sin cos @y, cos Oy
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Rys. 3. Wzajemne polozenie osi wspétrzednych ukladu Grgygzg oraz ukladu Negprxykpr 2Kk Pk

¢) macierz przejscia Loro /¢ z ukladu Grgygza do ukladu Nzoroyorozoro otrzymuje sig,
dokonujac obrét o kat pochylania 6o (rys. 2), zawarty miedzy osia Nxoro 1 plaszczyzna
pozioma Gxgyg. Macierz ta ma postac:

cosforo 0 —sinforo
Loro/c = 0 1 0 (3.3)
sinforo 0 cosforo

3.2. Model kanatlu pétkolistego

Budowe modelu fizycznego KPK przyjeto w oparciu o dane z opracowania van Buskirk i inni
[13]. Model KPK posiada ksztalt torusa o parametrach przedstawionych na rysunku 4. Waska
cze$é¢ kanatu obejmuje kat 3 i ma staly okragly przekrdj poprzeczny o promieniu r, ktory jest
znacznie mniejszy niz gtéwny promien torusa R. Lagiewka rozciaga si¢ w obszarze zakreslonym
przez kat . Wartosci liczbowe podstawowych parametréw fizycznych i geometrycznych KPK
zamieszczono w tabeli 1.

Réwnania modelu dynamiki KPK wyprowadzono w oparciu o model van Egmonda i wsp.
[14], opisany zaleznoScia:

C . K .
Qe(t) + er(t) + er(t) = a(t) (3'4)

gdzie: Qe, Qe, Q. — katowe przemieszczenie endolimfy wzgledem $cian kanalu; @& — skladowa
przyspieszenia katowego glowy wzgledem osi prostopadtej do ptaszczyzny kanatu; J — moment
bezwladnosci endolimfy; C' — wspélezynnik tlumienia wiskotycznego (oporu lepkiego endolim-
fy), pochodzacy od oporéw tarcia endolimfy o Scianki kanaltu (rys. 4); K — wspolczynnik sily
sprezystosci przywracajacej, zwigzany z ruchem osklepka, na skutek wypierania ptynu w kanale
(rys. 4).

Dla naturalnych, codziennych ruchéw glowy cztowieka, przemieszczenie endolimfy i osklepka
jest wprost proporcjonalne do jej predkosci katowej [15]. Przyjmujac zatem, ze wymuszenie jest
predkoscia katowa glowy &, do rozwiazania réwnania rézniczkowego (3.4) zastosowano metode
transformaty operatorowej Laplace’a. Model KPK rozszerzono o zaleznosci opisujace zjawiska
fizjologiczne towarzyszace pobudzeniom tego receptora, tj. neuronowa adaptacje 74s(74s+1)"!
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Rys. 4. Model fizyczny KPK van Buskirka [13]

Tabela 1. Parametry geometryczne i fizyczne receptoréw NP

Parameter Symbol Wartosé ‘ Zrodlo ‘
Promien torusa R 3,2-103m
Promien kanatu T 1,6 -10~'m (7]
Sredni promien w obszarze banki b 6,8-10"%m
Kat zakreslonyp rzez kanat Ié) 4,4rad [13]
Kat zakreslony przez tagiewke ¥ 1,32 rad
Gestoséé endolimfy Pe 10% kg/m?
Lepkos¢ kinematyczna endolimfy Ve 107%m?/s [14]
Lepkosé dynamiczna endolimfy Lhe 0,01 g/cm/s
Gestoéé kamykéw blednikowych poro | 2,7-10%kg/m?

[16] oraz czlon doprowadzajacy (1 + 7rs) [17], uzyskujac zalezno$é opisujaca model dynamiki
KPK postaci:

Qe(s) _ s(1+ 7rs)
als) ~ BEPE 0 (1 + 1) (3.5)

gdzie: @e — ,odczuwalne” katowe przemieszczenie endolimfy Q.(s), uwzgledniajace obecnosé
neuronowej adaptacji i cztonu doprowadzajacego; & — predkosé katowa glowy; 7 ~ C'/K — tzw.
dtuga stata czasowa definiujaca powolny ruch osklepka, powracajacego po odksztatceniu do poto-
zenia pierwotnego; 7o &~ J/C — tzw. krotka stala czasowa opisujaca szybki ruchu ptynu w kanale;
Kiprx = T2 — wspblezynnik charakteryzujacy wrazliwosé endolimfy na przemieszczenie pod
wpltywem przyspieszenia katowego [ips/(°/s?)]; T4 — stala czasowa adaptacji KPK; 71, — stala
czasowa cztonu doprowadzajacego KPK.

Uwzgledniajac w modelu (3.5) wystepowanie progu percepcji T'H g pr, uzyskuje sie ostatecz-
na posta¢ modelu dynamiki pojedynczego KPK (rys. 5).

Kpis (14 7,°5) T4 x
(1+T1'S)'(1+T2'S) THyp I+7,s

als) —»

Rys. 5. Schemat modelu dynamiki pojedynczego KPK
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Dla modelu dynamiki uktadu trzech KPK do badan symulacyjnych przyjeto wartosci para-
metréw zestawionych w tabeli 2.

Tabela 2. Parametry modelu uktadu trzech KPK

Parametr Wartosé¢ dla obrotu wzgledem osi 7rédlo
Nzgpk | Nykpkx | Nekpk
Ti 6,1 5,3 10,2
Ty 0,1 0,1 0,1 [18]-[20]
TA 80 80 80
TL 0,049 0,049 0,049 [21]
THrpk [°/$] 3,0 3,6 2,6 [20]

3.3. Model narzadu otolitowego

Model fizyczny OTO przedstawiono na rysunku 6. W modelu receptora uwzgledniono ko-
morki rzesate zanurzone w warstwie zelu otolitowego, na ktérej spoczywa warstwa kamykdw
btednikowych. Ostatnia, gérng warstwa jest endolimfa, plyn o gestodci mniejszej od gestosci
kamykow btednikowych.

warstwa
kamykow
blednikowych

warstwa
zelu
otolitowego

Xoto
struktura kostna glowy

...
!
Rys. 6. Model fizyczny OTO

N

Model matematyczny dynamiki OTO wyprowadzono w oparciu o réwnanie opisujace za-
lezno$é przemieszcezenia otolitéw x(t) od wymuszenia w postaci przyspieszenia grawitacyjno-
-inercjalnego f(t) (rys. 6), oddzialujacego w plaszczyznie réwnoleglej do warstwy otolitéw [22].
Ma on postaé:

c . k

z(t) +
moro moro

() +

z(t) = f(t)poroye (3.6)

gdzie: x — przemieszczenie warstwy kamykéw blednikowych wzgledem uktadu kostnego (glowy);
moro — masa warstwy otolitow; ¢, k — odpowiednio wspdétczynnik ttumienia lepkiego i sprezystos-
ci warstwy zelu otolitowego; f(t) — skladowa przyspieszenia grawitacyjno-inercjalnego, oddzia-
lujaca w plaszczyznie réwnoleglej do warstwy otolitow; poro . — wspolezynnik uwzgledniajacy
gestosé warstwy otolitéw oraz endolimfy [23]:

Pe
POTO

pPoroje =1 — (3.7)

gdzie: p. — gestos¢ endolimfy, poro — gestosé warstwy kamykéw blednikowych.
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Stosujac analogiczne obliczenia i przeksztalcenia jak dla modelu KPK (3.5), otrzymano trans-
mitancje z dwiema charakterystycznymi stalymi czasowymi [24]:

55(5) K 14+ 71,0108
= Koro
f(s) (14 m0r0s)(1 + ™207108)

(3.8)

gdzie: Z(s) — przemieszczenie warstwy kamykéw blednikowych z, uwzgledniajace wystepowa-
nie czlonu doprowadzajacego; Tio10, To0TO — stale czasowe, ktére charakteryzuja odpowiednio
witasciwosci ttumigce i sprezystosé zelowej warstwy narzadu; 7, oro — stata czasowa cztonu do-
prowadzajacego OTO; Koro = por0/eT10TOT20TO-

Do opisu pelnego modelu dynamiki OTO (lagiewki i woreczka) zastosowano jednakowe trzy
modele tego sensora przedstawione na rysunku 7 — po jednym dla kazdej z osi uktadu wspél-
rzednego Nzoroyorozoro. W modelu tym uwzgledniono wystepowanie tzw. progu percepcji
THoro, ktérego wartosci wraz z pozostalymi parametrami zamieszczono w tabeli 3.

KOTO
- > > l+7,,,5| »
S T s - (14 T s) 2 7s)

Rys. 7. Schemat pelnego modelu dynamiki OTO dla przyspieszen oddzialujacych wzdluz jednej osi
uktadu zwiazanego z narzadem

Tabela 3. Parametry modelu narzadu otolitowego (ltagiewki i woreczka)

Parametr Wartosé dla przyspieszenia wzgledem osi 7rédio
Nzoro | Nyoro | Nzoro
TIOTO 0,5 0,5 0,5
TOOTO 0,016 0,016 0,016 25]
TLOTO 1 1 1
Koro 3.4 3.4 3.4
THoro [m/s?] 0,17 0,17 0,28 [20]

4. Koncepcja modelu ukladu przedsionkowego pilota

Na rysunku 8 przedstawiono schemat ideowy funkcjonowania uktadu przedsionkowego czto-
wieka. Sklada sie on z ,modelu Swiata fizycznego” oraz ,modelu $wiata wewnetrznego” repre-
zentowanego przez model OUN.

Na cialto cztowieka dzialaja rzeczywiste bodzce sSrodowiskowe B w postaci wektora predkosci
katowej Qg,,, przyspieszenia liniowego A g, i wektora grawitacji gr,,. Sa one rejestrowane przez
sensory OTO i po ich transformacji do uktadéw wspdirzednych sensoréw tworza wektor wej-
$ciowy u. Bodzce te pobudzaja receptory NP — predkosé katowa ,rejestrowana” jest przez KPK
(wzér (3.4)), zas przyspieszenie liniowe i wektor grawitacji przez OTO (wzér (3.9)). Przyjeto,
ze zgodnie z opisem zawartym w rozdziatach 3.2 i 3.3, w odpowiedzi receptory te wypracowuja
sygnal wyjsciowy y. Na wektor ten sktadaja sie estymowane wartosci wektora predkosci kato-
wej Q Ripx 1 Wektora przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego ?ROTO’ Dynamika NP stanowiaca
model $wiata fizycznego moze byé opisana réwnaniami:

X = Ax+ Bu y = Cx+Du (4.1)

gdzie: A i B sa macierzami réwnania stanu, zas C i D sa macierzami réwnania wyjscia.
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Rys. 8. Schemat koncepcji modelu uktadu przedsionkowego pilota [26]

OUN, z powodu niemierzalnosci jego wektora stanu X, zgodnie z koncepcja podang przez
Luenbergera [27] reprezentowany jest przez tzw. obserwatora stanu opisujacego dynamike we-
wnetrznego modelu OUN. Opis jest analogiczny do réwnan (4.1), przy czym przyjeto zerowe
wartoéci macierzy BOUN i DOUN W efekcie réwnania opisujace dynamike wewnetrznego mo-
delu OUN maja postac:

% = AOUNg | [JOUNOUN § = COUNg (4.2)

gdzie: X jest wektorem stanu obserwatora, wyrazenie HOUNuO@UN stanowi tzw. czeéé korekeyj-

na, w ktérej macierz HOUN jest macierza wzmocnienia bledu zbieznoéci, natomiast u®Y jest
wektorem sygnatéw wejsciowych modelu OUN. Jest on tworzony w oparciu o wektor y sygnaléw
wyjéciowych modelu §wiata fizycznego i wektor y sygnaléw wyjsciowych wewnetrznego modelu
OUN (obserwatora). Wektor y jest sygnalem wyjéciowym bloku ,techniki estymacji” (rys. 8)
i zawiera informacje o ludzkiej percepcji wlasnego ruchu. Elementy wektoréw y i y okreslono
w dalszej czesci pracy.

4.1. Model matematyczny Swiata fizycznego

Model matematyczny Swiata fizycznego, pozwalajacy wyznaczy¢ wektor y estymowanych
odpowiedzi fizycznych sensoréw KPK i OTO, budowany jest w oparciu o opis dziatania tych
sensoréow, ktory uzupelnia sie zwiazkami kinematycznymi i innymi relacjami pomiedzy wyliczo-
nymi parametrami. Ogétem w modelu sensoréw KPK i OTO swiata fizycznego rozpatruje sie
27 zmiennych, ktére tworza tzw. wektor wejsciowy u (6 zmiennych), wektor x stanu (15 zmien-
nych) oraz wektor wyjéciowy y (6 zmiennych) modelu $wiata fizycznego. Poszczegélne relacje
zostaly okreslone ponizej.

Zmienne wektora wejsciowego u modelu sensorow KPK i OTO opisane sa nastepujacymi
wielko$ciami fizycznymi:

— wektor predkosci katowej w uktadzie Ri pg zwiazanym z KPK:

QRKPK — LKPK/GQRG (43)

— katy przechylenia ¢g,, pochylenia 0, i odchylenia 9 g, ukladu Rg zwigzanego z glowa
wzgledem uktadu Ry zwiazanego z Ziemia:

[¢RG7 HRG7'¢RG]T = /S(¢RG70RG7 ng)QRG dt (44)



Modelowanie ukladu przedsionkowego pilota na potrzeby oceny algorytmu sterowania...

255

gdzie S(Pry, Ory: YR, jest macierzg transformacji:

1 singg, tgOr, cos Pr tg Or,
S(@RG,HRG,wRG) =10 COS quG —Sin¢RG (4.5)
0 sin¢g,/cosOr, cosdr,/cosbpr,

— wektor przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego w ukltadzie Rg zwiazanym z glowa:

fRG = 8Rg — ARG (4.6)
gdzie:
gRe = LG/O[O’Oag]T (4'7)

a po transformacji do uktadu Roro zwiazanego z OTO:

froro = Loro/cfre (4.8)

Zmienne wektora stanu x uzyskano w wyniku dekompozycji transmitancji opisujacych dy-
namike sensoréw NP (3.5),(3.8) do postaci kanonicznej obserwowalnosci. Wielkosci wystepujace
w réwnaniach (4.1) sa okreslone nastepujaco:

— wektor wejsciowy:

T
u= [pRKPK y4Rxpr - TRrpPK fIOTo’ fyOTO’ fZOTO] (4'9)

— macierze rownania stanu:

_|Ag O _|Be 0
e[ 2] ey w0
gdzie:
[(z1)pgpxe 1 0O 0 0 0 0 0 O]
22)prpx 0 1 0 0 0 0 00
(23)ppe 0 O 0 0 0 0 00
0 0 0 (%1)gupx 1 O 0 00
Ap = 0 0 0 (22)gxpx 0 1 0 00
0 0 0 (23)gupx 0 O 0 00
0 0 0 0 0 0 (Z1)rgpre 1 O
0 0 0 0 0 0 (22)rgpx 0 1 (4.11)
i 0 0 0 0 0 0 (23)rgxpx 0 0Of
[wy 1 0 0 0 O]
wy 0 0 0 0 O
0O 0 wgy 1 0 O
A, —
! 0 0w, 0 0 0
0O 0 0 0 w 1
L0 0 0 0 we 0]
dla:
TI0TO + T20T0O 1
w=—-——- wy = ————
TIOTOT20TO TIOTOT20TO
(Tl)iKPK + 2 (Tl)iKpK + T2 + TA
2 )ig g = ——oruspr T2 20)inmx = — 4.12
( 1)ZKPK (Tl)'iKPKTQ ( Q)ZKPK (Tl)iKPKTQTA ( )
1
(Z3)iKPK:_

(Tl)iKPK T2TA
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w ktérym (-);, », 0znacza wielko$¢ dla i-tej skladowej predkosci katowej (i = p, ¢, r) wzgledem
osi uktadu zwiazanego z KPK

w3 0 0
;100 00 0 0o0]" “(’)4128
Bo=|0 00 7 1 0 0 00 Bf:0w30
4
0 00 0 00 7 10 0 0 ws (4.13)
LO 0 w4
_ Korotroro ~ Koro
w3 = ———— Wy = ——
T1I0TOT20TO T1I0TOT20TO
— macierze rownania wyjscia:
1€ 0 _|De O
I L "
gdzie:
1 00000GO0TO 0O 100000
Co=10 00100000 C;=10 01000
000000T100 000010 (4.15)
Dp=0 D;=0

— wektor wyjsciowy y = [©2 RKpvaROTo]Tv ktorego sktadowe sa elementami wektora stanu x,
przyjmuje postac:

Yy = [x1, 24,27, 710, 712, T14] | (4.16)

4.2. Bledy obserwacji stanu sensoréw narzadu przedsionkowego

W réwnaniu (4.3) wystepuje wektor sygnatéw wejéciowych u®UN, ktérego sktadowe sa nie-

liniowymi funkcjami wektoréw y oraz y. Wektor ten zawiera informacje o btedach dotyczacych
predkosci katowej i przyspieszenia linowego oraz o btedach zwiazanych z percepcja kierunku wek-
tora przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego. Jest on okreslany w oparciu o znajomosé wektoréw
wyjéciowych: modelu $wiata fizycznego y oraz modelu wewnetrznego OUN y. W modelowaniu

przyjeto, ze jest to wektor dziewiecioelementowy. Ma on postaé: uUN = [up, u,, uf]T, a skta-
dowe sg odpowiednio réwne [12]:
— dla predkosci katowe;j:

up = QRKPK — QRrypi (4.17)
— dla liniowego przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego:

uy = froro = froro (4.18)
— dla kierunku wektora przyspieszenia liniowego:

u, = froro X fRoro cos—! frorofRoro (4.19)

‘fROTO X fROTO’ ’fROTO‘ ‘fROTO‘
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4.3. Model matematyczny wewnetrznego modelu OUN

Model matematyczny wewnetrznego modelu OUN/,mzw&la\jqcy wyznaczyé wektor y budo-
wany jest w oparciu o opis dziatania modeli sensoréw K PK, OT O, ktére uzupelnia si¢ zwigzkami
kinematycznymi i innymi relacjami pomiedzy wyliczonymi parametrami. Ogétem w modelu tym
rozpatruje sie 30 zmiennych, ktére tworzg tzw. wektor wejéciowy u®UN (9 zmiennych), wektor
stanu X (15 zmiennych) oraz wektor wyjsciowy y (6 zmiennych) wewnetrznego modelu OUN.

Wielkosci wystepujace w réwnaniach (4.2) opisano ponizej:

e macierze réwnania stanu:

AQUN 0
0 AOUN

(67

OUN OUN OUN OUN3yOUN H(OZUN 0
AOUN — HOUN — H9YY (HIYVH

oro/atajo HOUN  HOUN
(0%

(4.20)

Przyjmujac zalozenie o podobmy_@le btruktury sensora KPK oraz OTO modelu $wiata
fizycznego ze struktura modelu K PK i OTO wewnetrznego modelu OUN, macierze AOUN
i AQUN przyjmuja postaé odpowiednio macierzy A i Ay (4.11).

Macierze wzmocnienia btedu rozbieznosci sa postaci:

[n11 ni2 niz mir miz M3
0 0 0 0 0 0 Foi sio sie f11 1o t1a]
11 S12 s13 tir tiz t13
0 0 0 0 0 0 O 0 0 0 0 0
OUN B OUN S21 S22 S23 lar taz a3
Hpy"" =10 0 0 0 0 0 H;”" = O 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 Sor Suy Sun tai ten 1
n31 M3z N33 M31 M3z M33 81 (3)2 (3)3 gl 82 83
0 0 0 0 0 0 - -
| 0 0 0 0 0 0 |
(4.21)
gdzie:
Nij = (LKlPK/G) ko mij = (LKlPK/G)Z]kQQ (4.22)
(L;(PK/G)U kaQakl OTO/G)Zj (kaﬂkﬂakl + koz) .
1,7 — element i-tego wiersza i j-tej kolumny macierzy przeksztalcenia.
Macierz H?UN o wymiarze 3 X 7 ma nastepujace niezerowe elementy:
BN = HN)m = ~kpe (HP V)5 = (4.23)

Wystepujace w macierzach (4.21) i

(4.23) wspolczynniki: ko, kan, koo, k1, ko oraz
gy 1 ko, reprezentuja wzmocnienia wystepujace w modelu wewnetrznym OUN. Macierz

HgUN o wymiarze 15 x 15 ma nastepujace niezerowe elementy:
(HG"M)y = HGN) 4 = (HOUN) = (HOUN)99 = (HgUN)n 1= HI")313=1
(HS"M)1010 = (S)11 (HS"M)1 (S)12 (HS") 1014 = (S)13
(HS"M)1210 = (S)1 (HS"M);, (S)22 (HS"™) 1214 = ()23
(HS"M) 1410 = ()31 (HOUN) S)a2 (HOUN) (S)s33

(4.24)
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gdzie: (S);; — element i-tego wiersza i j-tej kolumny macierzy przeksztalcenia S (4.5).

Macierz Hg%N o wymiarze 15 X 15 ma nastepujace niezerowe elementy:

(4.25)

odzie: ¢ = (uQUN)1, = (uQUN)1s, ) = (ugUN)14 — elementy wektora uQUN uzy-
skane w wyniku dotychczasowych przeksztalcen, reprezentujace predkosci katowe uktadu
Grgyazza wzgledem uktadu Ozxoyo20, 92, — skltadowa pionowa przyspieszenia ziemskiego
w uktadzie Oxgyozg.

Macierz Hg%g /G O wymiarze 15 X 15 ma nastepujace niezerowe elementy:

(HE70 /e = HE75 6 = (HETP5 6)7r =

= (Ho76/6)109 = (HG7S chznn = (HGT5 61z = 1

(Horo,c)010 = (Lorose)n (HE76/6)1012 = (Lorosa)e

(HEFS 0)1014 = (Lorose)is (HEFS 0)1210 = (Lorose)a (4.26)
(HEFS 01212 = (Lorose)e (HEFS 01214 = (Lorosc)es

(Hggg/G)14 10 = (Lorosa)s (H 8%5/@)141 (Loro/a)s2

(HET5 0)1411 = (Lorosa)ss

macierz réwnania wyjscia COUN przyjmuje postaé identyczng do macierzy C (4.15) réw-
nania wyjscia modelu $wiata fizycznego,

wektor wyjsciowy: y = [ﬁ Ricp K,fROTo]T, ktérego skladowe sg elementami wektora stanu X
przyjmuje postac:

Y = [Qruri TRoro) " = [F1, 84, 7, 10, T12, T1a] " (4.27)
Wektor y = [Q RG,’E"RG]T zawiera informacje o ludzkiej percepcji wlasnego ruchu, przyj-

mujac postac:

¥ = [, ¥4, 7, o, 11, s] (4.28)

Elementy tego wektora wyznaczane sa z zaleznosci:

y HOUN 0 01 O 0
¥ r(z) H?UN . ulUN (4.29)
00 L(_)TO/G

gdzie: macierz HGUN jest postaci (4.22), macierz H?UN (4.23), natomiast macierz Loro /¢
(3.3).
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4.4. Walidacja modelu

Walidacje opracowanego modelu przeprowadzono w oparciu o dane do$wiadczalne zebrane
w trakcie wykonanych w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotniczej (WIML) rutynowych ba-
dan kandydatéw na pilotéw. Z badan uzyskano wyniki w postaci zapiséw ruchéw gatek ocznych
oraz predkosci katowej fotela obrotowego (tozsame z predkoscia katowa glowy) wzgledem osi pio-
nowej. Stosujac algorytm [28] do analizy charakterystyk oczoplasu, w trybie post-hoc wykonano
rekonstrukcje predkosci katowej glowy, ktéra wykorzystano w procedurze doboru parametréw
wagowych modelu. Wynik walidacja modelu opisuja parametry: kf ., = —4, kf, = =2, ky = 4,
ktan =8, ko =8, kga = 0,35, k1 = 35.

5. Przyklad zastosowania opracowanego modelu

Opisany powyzej model matematyczny uktadu przedsionkowego pilota wykorzystano do prze-
prowadzenia symulacji w celu oceny algorytmu sterowania uktadem ruchu symulatora dezorienta-
¢ji przestrzennej — symulatora lotu Gyro-IPT [29]. W obliczeniach numerycznych uwzgledniono
predkosci katowe i przyspieszenia liniowe zarejestrowane w WIML podczas pracy symulatora
w trakcie treningéw pilotéw samolotéw wojskowych.

Pierwszy etap badan polegal na sprawdzeniu, czy mozliwe jest takie sterowania ruchem kabi-
ny symulatora, aby pilot w trakcie treningu nie odczuwal bodzcéw zwiazanych z ruchem kabiny
oraz nie byl w stanie okresli¢ jej rzeczywistej konfiguracji. Na rysunku 9 przedstawiono zapisy
z treningu — linia czerwona. Widaé, ze ruch kabiny polegal na jej obrocie wokét osi pionowej
ze stala predkoscia okoto 4°/s. Odpowiada to zapisowi pomiedzy 20 i 80 sekunda. Pozosta-
te predkosci katowe byly réwne zeru. Predkosci te byly wykorzystane jako sygnaly wejsciowe
dla modelu uktadu przedsionkowego. Otrzymane z symulacji wyniki odpowiadajace odczuciom
pilota reprezentuje na rysunku 9 linia niebieska. Widaé¢ tu brak reakcji na bodzce w postaci
predkosci katowej kabiny, co bylo zalozeniem na tym etapie badan. Wynik tego etapu badan
oznacza, ze symulator jest w stanie realizowaé¢ ¢wiczenie w trybie ,bez ztudzenia”. Jest to tryb
pracy typowy dla wiekszosci eksploatowanych symulatoréw wyposazonych w uktad ruchu.

4
2
0

——rzeczywista
= estymowana
i

q[s]

o 2
: e LA
Mg i A e
\ . 'JA [ e ‘.(r"
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Rys. 9. Sktadowe predkosci katowej w ukladzie Gzgygzg w profilu bez zludzenia

Kolejny etap badan dotyczyt okreslenia mozliwosci sterowania kabina symulatora Gyro-IPT
w taki sposob, aby wywotaé u pilota zjawisko utraty orientacji przestrzennej. Piloci podczas rze-
czywistego lotu czesto doswiadczaja dezorientacji przestrzennej pochodzenia przedsionkowego,
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ktéra jest jedna z przyczyn katastrof lotniczych. Wyniki tego etapu badan przedstawiono na
rysunku 10.
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Rys. 10. Skladowe predkosci katowej w profilu ze ztudzeniem przechylenia

Wywotlanie zjawiska dezorientacji przestrzennej polegalo na zwickszaniu predkosci ruchu ob-
rotowego kabiny symulatora wokot osi pionowej. Po osiggnieciu zadanej predkosci katowej naste-
powala faza hamowania ruchu obrotowego kabiny, trwajaca do momentu jej zatrzymania. Ruch
ten reprezentuja narastajace pomiedzy 20 a 80 sekunda wartosci trzech sktadowych predkosci
katowych oraz malejace ich wartosci miedzy 80 a 100 sekunda analizowanego badania. Celem
tych badan byta ocena:

e czy w pierwszej fazie ruchu (od 20 do 80 sekundy) mozliwe jest uzyskanie stanu ,brak
odczué”?

e czy podczas wyhamowywania (od 80 do 100 sekundy) mozliwe jest pojawienie sie odczucia
silnego przechylenia?

Otrzymane wyniki symulacji pokazaty, ze w fazie rozpedzania odczuwana predkosé odchylania r
jest niewielka — zgodnie z zalozeniem, natomiast odczuwana predkosci pochylania q i przechyla-
nia p oscyluja. Oscylacyjny przebieg tych sktadowych predkosci katowej wynika z usytuowania
glowy pilota poza osia obrotu kabiny. Przedstawiona na rysunku 10 obliczona predkosé¢ kato-
wa przechylania p, wskazuje, ze osiagnieto zamierzony efekt — odczucie przechylania (wyliczona
predkosé p osiaga okolo 40°/s).

6. Podsumowanie

W pracy przedstawiono procedure modelowania fizycznego i matematycznego uktadu przed-
sionkowego cztowieka na potrzeby oceny algorytmu sterowania uktadem ruchu symulatora lotu
Gyro-IPT. Uzyskane z badan numerycznych wyniki potwierdzaja wtasciwy dobér generowanych
programowo predkosci katowych kabiny symulatora. Dowodzi to zatem, ze algorytm sterowania
uktadem ruchu symulatora Gyro-IPT poprawnie odwzorowuje przyspieszenia katowe, wywolujac
u pilota odczucia wtasciwe dla lotu z czynnikiem wywolujacym utrate orientacji przestrzenne;j.
Przedstawione dane zawieraja jedynie wycinkowe wyniki z badan, ktore przeprowadzono dla
najczesciej wystepujacego w locie stanu dezorientacji przestrzennej typu ztudzenie przechylenia.
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Pomimo licznych uproszczen i ograniczen (m.in. pominiecie wpltywu habituacji i restytucji
NP, dane do walidacji modelu z waskiego zakresu predkosci katowej) opracowany model ukta-
du przedsionkowego moze stanowi¢ przydatne narzedzie do oceny odwzorowania przyspieszen
w symulatorach wyposazonych w uktad ruchu.

W dalszych badaniach, w celu zwigkszenia wiarygodnosci uzyskiwanych wynikéw, nalezy
rozwazy¢ przeprowadzenie procedury walidacji modelu w oparciu o dane dotyczace wiekszego
zakresu wartosci predkosci katowej i przyspieszenia liniowego oddzialujacego na gltowe cztowieka.
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Modeling of the pilot’s vestibular system for the evaluation of the control algorithm of

the flight simulator motion system

This paper presents a mathematical model of the pilot’s vestibular system for the evaluation of the
control algorithm of the flight simulator motion system. The applied research approach is based on the
use of models of vestibular and central nervous system to estimate the perception of the position as well
as linear and angular velocities. The study has been performed by numerical simulations in which angular
velocities collected during pilot training in the Gyro-IPT flight simulator were utilized as the input data.

The main goal was to evaluate the effectiveness of the control algorithm of the simulator motion system
taking into account the flight profiles causing some loss of spatial orientation. The results confirm the
right choice of the software generating angular velocities of the flight simulator cabin with the inclination
illusion profile. This proves that the flight simulator motion algorithm correctly reproduces the angular
acceleration of the cabin inducing this kind of spatial disorientation during flight.
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W artykule przedstawiono wyniki prac dotyczacych projektowania eksperymentéw na po-
trzeby identyfikacji parametrycznej modeli opisujacych ruch statkow powietrznych. We
wszystkich uzyskanych manewrach powierzchnie sterowe réznego rodzaju mogly by¢ wychy-
lane jednoczesnie. Wymuszenia uzyskano zaréwno dla sygnatéw bedacych ztozeniem funkcji
prostokatnych (Multi-step), jak i dla wymuszen harmonicznych typu Multisine. W celu za-
projektowania wymuszen wykorzystano kryterium D-optymalne lub zmodyfikowana metode
Marchanda. Uzyskane sygnaly wejSciowe zostaly uzyte do wzbudzenia obiektu symulacyj-
nego, a nastepnie dokonano jego identyfikacji parametrycznej w dziedzinie czasu za pomoca
Zasady Najwiekszej Wiarygodnosci i Metody Bledu Wyjscia. Obliczenia przeprowadzono
w trybie offline w $rodowisku Matlab/Simulink 2009b.

1. Wstep

Identyfikacja parametryczna polega na wyznaczeniu modelu matematycznego badanego
obiektu na podstawie obserwacji jego sygnatéow wejsciowych i wyjsciowych. W przypadku stat-
kéw powietrznych znajduje ona zastosowanie m.in. w [1]:

e pozyskaniu baz danych dla pelnych symulatoréw lotu (FFS — Full Flight Simulator),
e budowie modeli ruchu dla symulatoréow in-flight,

e opracowaniu praw sterowania,

e rekonstrukcji éciezki lotu,

e wykrywaniu usterek, sterowaniu adaptacyjnym i rekonfiguracji,

e weryfikacji wynikow uzyskanych z badan tunelowych i metodami komputerowej mechaniki
pltynéw (CFD — Computational Fluid Dynamics),

e modelowaniu zaleznosci przyczynowo-skutkowych lezacych u podstaw zjawisk fizycznych,

e analizie wlasnosci lotnych.

W celu dokonania identyfikacji danego obiektu nalezy wzbudzié¢ go przy pomocy odpowiednich
sygnaléw wymuszajacych, zarejestrowaé jego odpowiedzi, zbudowaé¢ model matematyczny, do-
bra¢ odpowiedniag metode estymacji parametrow modelu i dokona¢ oceny jakosci uzyskanych
wynikow. Cho¢ poczatki identyfikacji parametrycznej w przypadku statkéw powietrznych siega-
ja lat dwudziestych ubiegtego wieku, dopiero w 1951 r. Milliken stwierdzit, ze jakosé estymacji
zalezy od uzyskanej odpowiedzi obiektu [6], a wiec w konsekwencji — od sygnaléw wymuszaja-
cych. Na podstawie prac prowadzonych w réznych osrodkach stwierdzono, ze w celu uzyskania
modelu matematycznego nalezy przeprowadzi¢ serie eksperymentéw, w ktoérych podczas kazdego
manewru wychylana jest tylko jedna powierzchnia sterowa, za§ wymuszenia realizowane sa przy
pomocy sygnaléw typu Multi-step (np. pulse, dublet, 3-2-1-1) lub frequency-sweep (w przypadku
Smiglowcow).
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Alternatywa wobec takiego podejscia jest zaprojektowanie manewru, w ktérym rézne po-
wierzchnie sterowe wychylane moga by¢ jednoczesnie. Takie ujecie problemu prowadzi do skré-
cenia czasu trwania planu lotéw prébnych i moze prowadzié¢ do zwickszenia doktadnosci estymo-
wanych parametrow zaréwno dla samolotu, jak i wiroptata. W artykule przedstawiono wyniki
prac, w ktérych analizowano jednoczesne wychylenia réznych powierzchni sterowych przy po-
mocy wymuszen typu Multi-step oraz Multisine.

2. Identyfikacja parametryczna

Zasada najwiekszej wiarygodnosci jest najczeSciej stosowang metoda wykorzystywana
w identyfikacji parametrycznej statkéw powietrznych. Dla obiektu opisanego poprzez zbiér nie-
znanych parametréw © przyjmuje sie w niej, ze prawdopodobienstwo zaobserwowania wektora
pomiarowego z dane jest w postaci p(z|®). W zwiazku z tym wyznaczenie zbioru parametréw
(estymat), ktéry w najlepszy sposéb odpowiada obiektowi rzeczywistemu, wiaze sie z maksyma-
lizacja funkcji gestosci prawdopodobienstwa warunkowego. Ze wzgledéw praktycznych zagad-
nienie maksymalizacji funkcji gestosci prawdopodobienstwa warunkowego zastepuje sie przez
minimalizacje ujemnej funkeji wiarygodnosci L(®|z):

~

® — arg <ngnL((~)|z)) (2.1)

W ramach prowadzonych prac do uzyskania estymat przyjeto wielowymiarowy rozkltad normal-
ny (n), w zwiazku z czym dla N punktéw pomiarowych t; funkcja gestosci prawdopodobienstwa
dana jest w postaci [1], [10]:

p(z1,...,2N|@) = ( (2) 1\/@)}\, exp (— % Z[Z(tk) —y(t)] "Rz (ty) —y(tk)]> (2.2)
/(7)™ k=1

gdzie y jest wektorem odpowiedzi modelu, za§ R macierza kowariancji btedu pomiarowego, ktora
moze by¢ obliczona z zaleznoci:

N
Z ti)l[z(tr) — y(ti)]" (2.3)

W rezultacie, po odrzuceniu wyrazéw stalych, minimalizowana funkcja kosztu J(@®) dana jest
jako:

J(©) = [R| (2.4)

Zakladajac, ze bledy pomiarowe sg nieskorelowane, R jest macierzg diagonalna, w zwigzku
z czym zagadnienie minimalizacji upraszcza si¢ dalej do postaci:

n N
=H Zzz t) — yi(t)]? (2.5)
z‘:l k=1

Ze wzgledu na brak szumu przetwarzania (np. turbulencji) zasada najwiekszej wiarygodnosci
zostata wykorzystana do identyfikacji systemu przy pomocy metody bledu wyjscia, ktorej celem
jest minimalizacja btedu pomiedzy zarejestrowana odpowiedzia obiektu a estymowana odpowie-
dzia modelu. Do minimalizacji funkcji celu wykorzystano algorytm Gaussa-Newtona z metoda
przeszukiwania liniowego [10] w celu zwiekszenia jej efektywnosci.
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3. D-optymalne wymuszenia Multi-step

W identyfikacji modeli ruchu statkéw powietrznych najczedciej stosowanymi wymuszeniami
sa sygnaly wejsciowe typu Multi-step, bedace zlozeniem funkcji prostokatnych (np. pulse, du-
blet, 1-2-1, 3-2-1-1). Ich zastosowanie pozwala na uzyskanie odpowiedzi obiektu, ktéra bedzie
wystarczajaco bogata w informacje, by umozliwié¢ efektywne przeprowadzenie identyfikacji para-
metrycznej. Ze wzgledu na wzajemne oddzialywanie pomiedzy odpowiedziami uzyskanymi przy
wymuszeniach zadanych przy pomocy réznych powierzchni sterowych, w trakcie trwania danego
manewru wychylany jest tylko jeden rodzaj powierzchni sterowej. Umozliwienie wieloosiowe-
go wymuszenia wymaga zatem zaprojektowania zbioru sygnaléw wejsciowych, tak by byly one
w tym sensie niezalezne. Do osiagniecia tego celu wykorzysta¢ mozna kryterium D-optymalne,
w ktorym maksymalizowany jest wyznacznik czuloSciowej postaci macierzy informacji Fishera F

[1]:

F= é[ag((f)k)r}rl[aggk)} (3.1)

Zaprojektowanie manewru z jednoczesnymi, wieloosiowymi wymuszeniami typu Multi-step wy-
maga zatem okreslenia zbioru potencjalnych sterowan poprzez zdefiniowanie mozliwych czaséw
przetaczen, a nastepnie wyznaczenie optymalnego rozwiazania poprzez minimalizacje funkcji
celu (wyznacznika odwrotnosci macierzy informacji Fishera).

Wektor sterowania w postaci jednoczesnych wychylen lotek, steru wysokoéci i steru kierunku,
zaprojektowany przy uzyciu opisanej metody (z dodatkowym ograniczeniem liczby potencjalnych
rozwiazan wprowadzonym przy pomocy transformaty falkowej) [4], wykorzystano jako zbior wy-
muszen dla dwupunktowego modelu symulacyjnego duzego samolotu transportowego, bedacego
wiernym odwzorowaniem rzeczywistego obiektu. Model symulacyjny posiadal nieliniowa aerody-
namike uwzgledniajaca np. pochodne skro$ne opisujace oddzialywanie kata natarcia i predkosci
katowych przechylania lub odchylania, dynamiczny kat natarcia, opdznienia czasowe zalezne od
predkosci obiektu czy wplyw oderwania przeplywu na warto$é wspétczynnika nachylenia sity no-
$nej uktadu skrzydto-kadtub Cprw po. Zarejestrowane odpowiedzi uktadu zostaly wykorzystane
w procesie identyfikacji parametrycznej do estymacji wartoéci pochodnych aerodynamicznych.

W celach poréwnawczych obiekt wzbudzono takze klasycznymi sygnatami typu Multi-step
w trzech osobnych manewrach i réwniez dokonano jego identyfikacji parametrycznej [4]. Wartosé
bledu wzglednego wybranych estymowanych parametréw (pochodnych aerodynamicznych) dla
obu rozwiagzan przedstawiono na rys. 1.

e l l l I 1] RIOZ\\"iazlan'ie I)l—ogr}.'xlllalne
i M Rozwiazanie multisine
Cruie
Cpo
Cry
s — 1 55
Cra o 102,07
Cr I 9.74
Con — 335.05
0 1 12 3 4 S = l Blad i\'zgledlll}' [%0]

Rys. 1. Blad wzgledny wybranych estymat dla manewru D-optymalnego oraz klasycznego

Na podstawie uzyskanych wynikéw (zwlaszcza pochodnych sko$nych Cipe, Crrq) mozna
stwierdzi¢, ze zastosowanie D-optymalnych wymuszen pozwolito podniesé jako$é estymowanych
parametréow.



266

P. Lichota 1 inni

4. D-optymalne wymuszenia Multisine

Innym rozwiazaniem umozliwiajacym wykonanie eksperymentu identyfikacyjnego, w ktérym
powierzchnie sterowe réznego typu wychylane sa jednoczesnie, jest wzbudzenie obiektu przy
pomocy harmonicznych wymuszen Multisine [7], [8]:

M
uj =Y Apsin(27 fit + o) (4.1)
k=2

Zaprojektowanie wychylenia danej powierzchni sterowej u; wymaga przypisania jej unikalnego
zbioru harmonicznych fi sposréd M dostepnych czestotliwosci. Skutkuje to mutualna ortogonal-
noscig w dziedzinach czasu i czestotliwosci oraz pozwala na uzyskanie ,niezaleznosci” wymuszen
[7], [8]. Dolna granice zakresu analizowanych czestotliwosci mozna okreslié na podstawie diugosci
trwania planowanego wymuszenia (jako dwukrotno$é czestotliwosci bazowej [8]), za$ za gdérna
granice w przypadku statkéw powietrznych przyjmuje si¢ poziom 2 Hz.

Dla danego wymuszenia amplitudy poszczegdlnych harmonicznych Ay wynikaja bezposrednio
z mocy przypisanej do danej czestotliwosci p, i maksymalnego wychylenia danej powierzchni
sterowej A;. W celu polozenia wigkszego nacisku na wybrane czestotliwoSci mozna w tym celu
wykorzystaé¢ niejednorodng dystrybucje energii:

A = Aj /i (4.2)

Wyznaczenie wartosci katéw przesunieé fazowych dla kazdej harmonicznej o polega na znale-
zieniu dla kazdej powierzchni sterowej ich zbioru minimalizujacego Relative Peak Factor (RPF),
bedacego miara efektywnosci wymuszenia w postaci ilorazu maksymalnego zakresu wychylenia
danej powierzchni sterowej do mocy zawartej w danym wymuszeniu [7]. Wartosci poczatkowe
dla algorytmu optymalizacyjnego przyja¢ mozna na podstawie zaleznosci Schroedera [9].

Alternatywnym podejéciem jest wykorzystanie w tym celu wstepnej wiedzy o obiekcie w po-
staci pochodnych stabilnosci i sterowania i kryterium D-optymalnego [2]. Rezultaty estymacji
pochodnych aerodynamicznych dla manewréw, w ktorych opisany wczesniej model statku po-
wietrznego wzbudzono przy uzyciu sygnaléw wejsciowych Multisine oraz D-optymalnego zbioru
wymuszen przedstawiono na rys. 2 i rys. 3. Wektor sterowania przyjeto w takiej samej postaci,
jak dla D-optymalnych wymuszen Multi-step.

Multisine D-optymalny Multisine
1.0 T T - r . . . 1.0 v
L ag, m/s2 L ag, m/s2

0.6 e 0.6 T

0.2 —) 0.2 TR
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Rys. 2. Estymowana odpowiedZ modelu dla klasycznych i D-optymalnych wymuszen Multisine [2]
Na podstawie przedstawionych wynikéw oraz wartosci wzglednych odchylen standardowych

mozna stwierdzi¢, ze uwzglednienie wiedzy o obiekcie w tej postaci nie pozwolito podnieéé jakosci
estymacji [2].
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Rys. 3. Analiza odpowiedzi identyfikowanego obiektu w dziedzinie czestotliwosci

5. Wymuszenia Multisine ze spektrum mocy na podstawie metody Marchanda

Uwzglednienia wstepnej wiedzy o obiekcie na etapie projektowania wymuszen Multisine moz-
na takze dokonaé¢ poprzez okreslenie niejednorodnego spektrum mocy przy uzyciu charaktery-
styk amplitudowych Bodego. W tym celu nalezy dokona¢ opisu obiektu przy pomocy modelu
liniowego, a nastepnie wykresli¢ charakterystyki dla cztonéw inercyjnych oraz opisujacych iden-
tyfikowane parametry. Przyktadowa charakterystyke tego typu przedstawiono na rys 4.
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Rys. 4. Analiza odpowiedzi identyfikowanego obiektu w dziedzinie czestotliwosci [3]

Na podstawie charakterystyk amplitudowych mozna okresli¢ pasma czestotliwosci, w ktérych
okreslone pochodne aerodynamiczne sa identyfikowalne. Zgodnie z metoda opracowana przez
Marchanda [5] pochodna aerodynamiczna nie jest identyfikowalna w zakresie czestotliwosci,
w ktorym jej modut jest maly w poréwnaniu z modutami innych pochodnych aerodynamicznych
(ponizej 10% najwiekszego modutu dla danej czestotliwosci). Ponadto, jesli wyraz inercyjny
ma maly modul w poréwnaniu z innymi wyrazami, to pochodne aerodynamiczne moga by¢
identyfikowane jedynie jako stosunek jednej do drugie;j.
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Wiedza o zakresach identyfikowalnosci poszczegdlnych parametréw modelu pozwala na zbu-
dowanie niejednorodnego referencyjnego spektrum mocy. Dystrybucje energii mozna nastepnie
poddaé¢ optymalizacji poprzez wyznaczenie wartosci wspotczynnika wagowego dla kazdej har-
monicznej w celu maksymalizacji efektywnosci danego sterowania, okreslonej za pomoca RPF.
Unormowane, niejednorodne spektrum mocy uzyskane w opisany sposéb dla manewru, w ktérym
wychylane moga by¢ jednoczesnie lotki oraz ster kierunku przedstawiono na rys. 5.
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Rys. 5. Niejednorodne spektrum mocy wymuszen typu Multisine okreslone przy uzyciu
metody Marchanda [3]

Dla niejednorodnego spektrum mocy uzyskanego przy uzyciu charakterystyk amplitudowych
Bodego zaprojektowano zbiér wymuszen Multisine, ktére nastepnie wykorzystano do wzbudze-
nia opisanego wczesniej modelu statku powietrznego. Na podstawie zarejestrowanych odpowiedzi
przeprowadzono identyfikacje parametryczna. Uzyskane wyniki pozwolity stwierdzié, ze uwzgled-
nienie w ten sposéb wstepnej wiedzy o badanym obiekcie umozliwito podniesienie jakosci esty-
macji [3].

6. Podsumowanie

W artykule oméwione zostaly rézne metody projektowania jednoczesnych wychylen powierzch-
ni sterowych na potrzeby identyfikacji parametrycznej statkéw powietrznych (samolotéw oraz
wiroptatéw). W ramach pracy przeanalizowano D-optymalne sygnaly wejsciowe typu Multi-step
oraz harmoniczne wymuszenia Multisine. Sygnaly Multisine zostaly zaprojektowane zardéwno
wtedy, gdy niedostepna byla wstepna wiedza o obiekcie oraz gdy informacja taka byta podana
w postaci pochodnych stabilnosci i sterowania. Do uwzglednienia informacji a priori o badanym
modelu wykorzystano kryterium D-optymalne oraz zmodyfikowang metode Marchanda oparta
o charakterystyki amplitudowe Bodego.

Wszystkie zaprojektowane sygnaly zostaly wykorzystane jako zbiory wymuszen dla dwu-
punktowego modelu symulacyjnego duzego samolotu transportowego, bedacego wiernym od-
wzorowaniem rzeczywistego obiektu. Odpowiedzi modelu zarejestrowano, a nastepnie zidentyfi-
kowano przy pomocy metody bledu wyjscia w dziedzinie czasu.

Na podstawie uzyskanych wynikéw stwierdzono, ze wszystkie z analizowanych manewrdéw
pozwolily na uzyskanie wysokiej doktadnosci estymowanych parametréw. Uwzglednienie wstep-
nej wiedzy o obiekcie pozwolilo poprawi¢ jako$é estymacji jedynie dla D-optymalnych wymuszen
Multi-step oraz sygnaléw wejsciowych Multisine uzyskanych na podstawie zmodyfikowanej me-
tody Marchanda. Ze wzgledu na postaé postawionego problemu struktura modelu idealnie od-
powiadata badanemu obiektowi konieczne sg dalsze prace w zakresie projektowania manewrdw
z jednoczesnymi wychyleniami powierzchni sterowych (m.in. inna struktura obiektu, uwzgled-
nienie szumu pomiarowego i szumu przetwarzania) oraz przeprowadzenie testéw na obiekcie
rzeczywistym.
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Multi-axis manoeuvre identification of aircraft systems

In the article, the research conducted over design methods of aircraft system identification manoeuvres
is presented. In all manoeuvers that we investigated, various flight controls were deflected simultaneously.
Excitations were obtained for Multi-step signals (that are composed of rectangular functions) and for
harmonic Multisine inputs. The D-optimal criterion and modified Marchand methodology were used
in order to design the signals. The resulting inputs were used for exciting the aircraft model that was
identified later in the time domain by using the Maximum Likelihood Principle and Output Error Method.
The evaluations were performed offline in Matlab/Simulink environment.
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Wspblczednie obserwuje sie¢ duzy nacisk na integracje lotéw zalogowych i bezzalogowych
wykonywanych we wspdlnej przestrzeni powietrznej. Brak jest jednak obecnie regulacji do-
tyczacych sposobu certyfikacji, zapewnienia bezpieczenstwa oraz zasad wykonywania lotéw
samolotow bezzatogowych we wspdlnej przestrzeni powietrznej. Wsrdd wielu zagadnien zwia-
zanych z analizowanym problemem wymieni¢ mozna stworzenie ram prawnych, odpowied-
nich rozwigzan organizacyjnych, opracowanie systemu szkolenia i certyfikowania operatoréw
i wytwoércéw aparatdéw bezzatogowych oraz okreslenie wymagan technicznych, jakie powinny
one spelnia¢, aby moglty wykonywac loty w jednolitej przestrzeni powietrznej.

1. Wstep

Wspodlcezesnie obserwuje sie duzy nacisk na integracje lotéw zalogowych i bezzatogowych wy-
konywanych we wspdlnej przestrzeni powietrznej. Zostato wykazane, ze wykorzystywanie apa-
ratow bezzalogowych do wykonywania réznorodnych zadan moze przyniesé realne korzysci dla
spoleczenstwa i gospodarki [3]. Wiele sektoréw gospodarczych zainteresowanych jest szerokim
wykorzystywaniem Bezzalogowych Systeméw Latajacych (ang. Unmanned Aerial System—UAS)
do realizacji réznorodnych zadan, zaréwno komercyjnych jak i niekomercyjnych. Rézne podmio-
ty, wlaczajac w to wytwércow UAS, dostawcdéw tzw. ustug satelitarnych, prawodawcow, stowa-
rzyszenia i grupy robocze dzialajace w obszarze lotnictwa bezzalogowego okreslity najbardziej
istotne sfery wykorzystania UAS. Wyniki tych badan przedstawiono na rysunku 1.

Ochrona granic / wybrzeza

Bezpieczenstwo publiczene / zadania policyjne
Monitorowanie zagrozen / katastrof
Monitorowanie laséw / zagrozen pozarowych
Komunikacja i transmisja

Obserwacje Ziemi / misje badawcze

Monitorowanie obszaréw rolnych / badania

Obserwacje meteorologiczne / badania atmosfery

Rys. 1. Obszary wykorzystania UAS uszeregowane wedlug ich istotnosci dla podmiotow
zaangazowanych w rozwdj lotnictwa bezzalogowego [1], [9]
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Juz od samego poczatku badan i studiow nad mozliwoscia integracji UAS w jednolitej prze-
strzeni powietrznej zwracano uwage na duze efekty ekonomiczne jako moga temu towarzyszyc.
Problem ten byt analizowany m.in. w [1] i [9]. Na podstawie wielu badan stwierdzone, ze wéréd
potencjalnych obszaréw zastosowan UAS w gospodarce, najbardziej obiecujace jest ich wykorzy-
stanie w precyzyjnym rolnictwie oraz réznych sektorach bezpieczenstwa publicznego [1]. Te dwa
rynki powinny skupié¢ ok. 90% wszystkich wykorzystywanych cywilnie systeméw bezzatogowych.
W USA szacuje sie, ze integracja UAS w jednolitej przestrzeni powietrznej, po zaistnieniu od-
powiednich ku temu warunkom, powinna wygenerowaé ok. 34 tys. nowych miejsc pracy, gtéwnie
w sektorach produkcyjnych. W kolejnych 3 latach mozna sie liczyé¢ z powstaniem dodatkowych
70 tys. miejsc pracy w sektorach zwiazanych z uzytkowaniem UAS. Nowo powstajacy rynek sku-
piony wokét produkeji i uzytkowaniu UAS wymagal bedzie wysoko wykwalifikowanych, a tym
samym dobrze optacanych specjalistéw. Na rysunku 2 przedstawiono prognozowane zarobki spe-
cjalistéw pracujacych w firmach dziatajacych w obszarze lotnictwa bezzalogowego w USA.

Konsultant, ekspert 70,500 - 145,000
Projektant systemow 72,350 - 127,000
Pilot UAS 85,000 - 115,000

Instruktor, trener 74,500 - 93,000

Specjalista ds. fadunku 74,500 - 93,000
Specjalista ds. analizy 57.350 - 84.600
obrazu ? ?
Producent 45,700 - 67,890
Specjalista ds. obstugi

(mechanik) 59,500 - 67,500

|
0 30,000 60,000 90,000 120,000 150,000

Roczna pensja, $

Rys. 2. Prognozowane zarobki pracownikéw zatrudnionych w dzialach gospodarki zwiazanych
z lotnictwem bezzalogowym w USA [1]

Mimo prognozowanych korzysci wynikajacych rozwoju sektora gospodarki zwigzanego z pro-
dukcja i uzytkowaniem cywilnych UAS prace, ktérych celem jest integracja UAS w jednolitej
przestrzeni powietrznej postepuja niezbyt szybko i z rosnacymi opéznieniami w stosunku do
wszelkich harmonograméw [10]. Brak jest obecnie regulacji dotyczacych sposobu certyfikacji,
zapewnienia bezpieczenstwa oraz zasad wykonywania lotow samolotéw bezzalogowych w prze-
strzeni powietrznej wykorzystywanej dotychczas do realizacji operacji zatogowych. 9 kwietnia
2014 r. Komisja Europejska (KE) opublikowala nielegislacyjny komunikat skierowany do Ra-
dy Unii Europejskiej (UE) i Parlamentu Europejskiego dotyczacy otwarcia rynku lotniczego na
cywilne wykorzystanie systeméw zdalnie pilotowanych statkéw powietrznych (ang. Remotely Pi-
loted Aircraft Systems — RPAS) w bezpieczny i zréwnowazony sposéb [6]. Dokument ten stanowi
kolejne dziatanie podejmowane przez KE w celu stworzenia ram prawnych oraz zharmonizowania
regulacji dotyczacych tej problematyki na terenie UE. Na szczycie Rady Europejskiej w dniu
19 grudnia 2013 r. w stosunku do KE zostal wystany wyrazny sygnal, iz podjecie dziatan w celu
umozliwienia stopniowego wilaczenia RPAS do cywilnej przestrzeni powietrznej poczawszy od
2016 r. jest niezbedne. Dzialania te wynikaja z apelu europejskiego przemystu zwiazanego z bran-
za lotnicza oraz sektora ustug zainteresowanego wdrazaniem nowych technologii bezzatogowych,
dla ktérych zrozumienie kierunku zmian regulacyjnych w przysztosci ma istotne znaczenie pod
katem podejmowania decyzji w sprawie dalszych inwestycji.
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Dotychczasowy brak regulacji prawnych okreslajacych zasady uzytkowania aparatéw bezza-
logowych nie przeszkodzil w dynamicznym rozwoju tej galtezi lotnictwa. Zagadnieniem integracji
lotow wykonywanych przez aparaty bezzalogowe z ruchem realizowanym przy uzyciu samolotéw
zalogowych w jednolitej przestrzeni powietrznej zajmuje sie wiele instytucji panstwowych oraz
z obszaru biznesu. Przygotowanie przyszlych ram regulacyjnych bedzie wymagato wykorzystania
dotychczas wypracowanych inicjatyw oraz dalszej $cistej wspotpracy takich instytucji sektora lot-
nictwa cywilnego jak: Europejska Agencja Bezpieczenstwa Lotniczego (EASA), krajowych wladz
lotnictwa cywilnego, Europejskiej Organizacji Wyposazenia Lotnictwa Cywilnego (EUROCAE),
EUROCONTROL, Joint Authorities for Rulemaking on Unmanned Systems (JARUS) czy tez
SESAR JU oraz przemystu i podmiotéw gospodarczych z branzy zajmujacej sie bezzatogowymi
statkami powietrznymi (ang. Unmanned Aerial Vehicle — UAV). Ich celem jest stworzenie za-
sad wykonywania lotéw samolotéw bezzalogowych we wspolnej przestrzeni, zapewniajacych jak
najwyzszy poziom bezpieczenstwa dla wszystkich jej uzytkownikow oraz ludzi znajdujacych sie
na ziemi. Zanim jednak dojdzie do wdrozenia wspdélnego uzytkowania przestrzeni powietrznej,
muszg zostaé rozwigzane najwazniejsze problemy, ktore stanowia bariery uniemozliwiajace re-
alizacje tak ambitnie sformutowanego celu. Nalezy tu wymieni¢ gtéwne problemy techniczne, Sa
to:

e separacja obiektow latajacych,

e systemy antykolizyjne,

e bezpieczna i zréwnowazona komunikacja i wymiana danych,
e przydzial pasm radiowych,

e systemy kontroli ruchu lotniczego (ATC),

e systemy identyfikacji uszkodzen,

e systemu autonomicznego startu i ladowania,

e systemy autonomicznego kolowania,

e systemy zarzadzania lotem, szczegdlnie w stanach awaryjnych,
e systemy $ledzenia pogody i unikania zagrozen pogodowych,
e interoperacyjnosc,

e interfejs operatora/pilota,

e orientacja wzrokowa oraz unikanie zderzen z ziemia i przeszkodami.

Do gtéwnych wyzwan legislacyjnych zaliczy¢ nalezy:
e harmonizacje procedur cywilnych i wojskowych,

e okreslenie wspdlnych zasad, przepiséw oraz nadzoru.

Wyzwania w obszarze proceduralno-szkoleniowym polegaja na:
e okresleniu sposobu szkolenia pilotéw i dowédcéw UAS,

e zapewnieniu bezpieczenstwa stacji naziemne;j.

Inne problemy polegaja na:
e spotecznej akceptacji powszechnego uzytkowania UAS,
e wplywie na srodowisko,
e okresleniu zakresu odpowiedzialno$ci producenta,
e okresleniu zasad zatwierdzenia organizacji projektujacej,
e okresleniu zasad zatwierdzenia organizacji produkujacej,

e okresleniu zasad zatwierdzenia organizacji szkolenia personelu obstugi technicznej.
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2. Klasyfikacja i obszar zastosowania bezzalogowych statkéw powietrznych

We wspédlczesnej terminologii konstrukcja latajaca, ktéra wykonuje lot bez pilota na pokta-
dzie nie ma mozliwoéci zabierania pasazeréow oraz umozliwia wielokrotne uzycie nazywana jest
bezzalogowym aparatem latajacym (UAV). Nazwa bezzalogowy system latajacy (ang. Unman-
ned Aerial System — UAS) okresla sie kompletny system, na ktéry sklada sie wlasciwy aparat
latajacy oraz moduly sterowania, stacja naziemna itd.

Aparat latajacy UAV, ktéry jest zdalnie sterowany i pilotowany droga radiows przez opera-
tora znajdujacego sie na ziemi nazywany jest aparatem typu RPA (Remotely Piloted Aircraft),
a system, w sklad ktérego wchodzi oznaczany jest skrotem RPAS (Remotely Piloted Aircraft
System). Podobnie, jak w przypadku UAS, system oznacza, précz samego statku powietrznego,
cala infrastrukture towarzyszaca. Niektore ze statkéw sa wyposazone w funkcje autopilota, kté-
ry przejmuje kontrole nad lotem, z wytaczeniem fazy startu i ladowania. Nowoczesne aparaty
bezzalogowe moga wykonywaé lot autonomicznie, dzigki systemowi programéw do projekto-
waniai realizacji toru lotu z zaprogramowanym manewrem startu, kontroli lotu i ladowania,
ktére sa zaimplementowane na komputerach poktadowych. RPA sa grupa bezzalogowych stat-
kow powietrznych, ktére moga zostaé najszybciej wlaczone w grono uzytkownikéw przestrzeni
powietrznej na zasadach réwnych ze statkami zatogowymi.

Bezzalogowe aparaty latajace UAV charakteryzuje duza réznorodnosé typéw i konstruk-
cji [22]. Klasyfikacje aparatéw UAV mozna wykonaé, uwzgledniajac rézne kryteria, m.in.: ro-
dzaj napedu, wysoko$¢, zasieg, czas lotu, ciezar wlasny, tadownosé, przeznaczenie, koszt budo-
wy. Przyktadowa klasyfikacja bezzalogowych aparatéw latajacych wykonana na podstawie [22]
przedstawiona zostata w tabeli 1.

Aparaty bezzalogowe, ze wzgledu na swoje osiagi i udzwig moga realizowaé réznorodne zada-
nia. Na rysunku 3 przedstawiono obszary dziatania aparatéw bezzatogowych w funkcji wysokosci
lotu i udzwigu. Na rysunku 4 przedstawiono zas$ podzial przestrzeni powietrznej zgodnie z kla-
syfikacja ICAO z naniesionymi obszarami dziatania UAS.

30 ‘
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Zasieg operacyjny (fgcznosci):
£ 25 MICRO do 10 km
< MINI do 10 km
@ Taktyczne do 200-500 km
5 MALE, UCAV do 500 km
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é’_ Specjalnego przeznaczenia do 300 - 500 km )
3
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?
>
E
g
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£
>
2
4]
=

oy

05 1 10 100 1000 10 000
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Rys. 3. Klasyfikacja UAS ze wskazaniem obszaréw dzialania w zalezno$ci od masy startowej i zakresu
wysokosci uzytkowych; zrédlo: opracowanie wlasne na podstawie [22]
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Tabela 1. Klasyfikacja bezzalogowych aparatéw latajacych (UAV), [22]

PRZESTRZEN
NIEKONTROLOWANA
KLASA G

Katecoria Nazwa skrécona Zasigg | Putap lotu | Czas lotu
& (oznaczenie) [km] [km] [h]
Operacyjne
Mikro MICRO (u) <10 < 0,25 <1
Mini MINT <10 |0,1+0,35 <2
Taktyczne
Bliskiego zasiegu Close Range (CR) 10 =30 3 2+4
Krétkiego (maltego) zasiegu ShortRange (SR) 30 =170 3 3+6
Sredniego zasiegu Medium Range (MR) 70 = 200 3+5 610
Sredniego zasiegu, wydtuzonej | MR Endurance
< - =
dlugotrwalosci lotu (MRE) o00 S8 1018
Niskiego putapu, glebokiego | Low Altitude Deep
> - =
przenikania Penetration (LADP) 250 0,05+8 | 0,5+10
Niskiego putapu, wydtuzonej | Low Altitude Endurance
> >
dlugotrwalosci lotu (LAE) o00 s 24
Sredniego putapu, duzej Medium Altitude Long
= + -
dtugotrwatosci lotu Endurance (MALE) 500 58 24748
Strategiczne
Wysokiego putapu, duzej High Altitude Long
> = =
dtugotrwatosci lotu Endurance (HALE) 1000 1520 2448
Bezpilotowe statki powietrzne | Unmanned Combat Aerial
> < <
o zastosowaniu bojowym Vehicle (UCAV) 400 20 24
Specjalnego przeznaczenia
Uderzeniowe Lethal (LETH) > 300 34 34
Pulapki radiolokacyjne Decoys (DEC) 0500 | 0,056+5 <4
HALE

Rys. 4. Powigzanie klas przestrzeni powietrznej z klasami UAS; 7Zrédto: opracowanie wlasne na

podstawie [8] oraz [22]
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Obecnie bezzatogowe systemu UAS sa gtéwnie wykorzystywane do realizacji misji wojsko-
wych. Wigkszo$¢ realizowanych zadan to zwiad, rozpoznanie, patrolowanie oraz uderzenie z po-
wietrza. UAS wykorzystywane sa réwniez do wykrywania zagrozen chemicznych, biologicznych
oraz promieniotwoérczych. Jednak obszar zastosowan cywilnych UAS ciggle sie zwicksza. W naj-
blizszych latach spodziewany jest gwaltowny wzrost rynku bezzalogowych systemoéw latajacych
realizujacych operacje cywilne i komercyjne. Gléwne zastosowania cywilne UAS dotycza:

e realizacji zadan policyjnych,

e kontroli ruchu drogowego,

e ochrony towisk,

e kontroli rurociaggow,

e obshlugi i monitorowania wydarzen kulturalno-sportowych,

e wspomagania prac rolnych i leSnych (tzw. precyzyjne rolnictwo i le$nictwo),
e nadzoru nad infrastruktura energetyczna,

e fotografowania z powietrza (fotografia ustugowa, fotogrametria itp.),

e ochrony granic,

e wspomagania operacji na morzu (operacje SAR itp.),

e wykonywania operacji w sytuacjach kryzysowych (monitorowanie rejonéw katastrof i klesk
zywiotowych itp.),

e monitorowania $rodowiska,

e wspomagania akcji PPOZ (patrole PPOZ itp.),

e wykonywania pomiaréw meteorologicznych,

e wykonywania badan naukowych w réznych obszarach,
e wykorzystywania w telekomunikacji,

e innych, niewymienionych sposobéw wykorzystania.

3. Aktualny stan prawny odnoszacy sie do UAS

Pierwsze regulacje w prawie polskim dotyczace bezzatogowych statkow powietrznych poja-
wily sie w ustawie Prawo lotnicze z dnia 3 lipca 2002 r. (Dz.U. z 2012 r. poz. 933, z pdzn.
zm.). Nowelizacja z dnia 30 czerwca 2011 r. (weszla w zycie 19 wrze$nia) wprowadzilta zapisy,
wedtug ktorych wykonywanie lotow bezzalogowych jest dopuszczone pod warunkiem spetnienia
okreslonych wymogéw dotyczacych wyposazenia bezzatogowych statkéw powietrznych oraz kwa-
lifikacji personelu lotniczego. Szczegotowe warunki i zasady wykonywania lotow zostaty okreslo-
ne w odpowiednich rozporzadzeniach zgodnie z zapisami ustawy [17]. Rozporzadzenie Ministra
Transportu, Budownictwa i Gospodarki Morskiej z dnia 26 marca 2013 r. w sprawie wylacze-
nia zastosowania niektorych przepiséw ustawy Prawo lotnicze do niektoérych rodzajow statkow
powietrznych oraz okreslenia warunkéw i wymagan dotyczacych uzywania tych statkéw okresla
zasady wykonywania lotow w zasiegu wzroku pilota i bezpiecznej eksploatacji UA o maksy-
malnej masie startowej nieprzekraczajacej 25kg oraz kwestie zwiazane z ubezpieczeniem [14].
Rozporzadzenie Ministra Transportu Budownictwa i Gospodarki Morskiej z dnia 26 kwietnia
2013 r. w spawie $wiadectw kwalifikacji (Dz.U. z 2013 r. Nr 664) definiuje zasady i warunki
uzyskiwania uprawnien do wykonywania lotéw w zasiegu (ang. Visual Line of Sight — VLOS)
oraz poza zasiegiem wzroku operatora (ang. Beyond VLOS — B-VLOS). Operator zobowiazany
jest posiadaé¢ $wiadectwo kwalifikacji, badania lotniczo-lekarskie odpowiedniej klasy oraz ubez-
pieczenie w przypadku wykonywania lotéw innych niz rekreacyjne i sportowe [12], [18], [19],
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[20], [21]. Rozporzadzenie Ministra Transportu, Budownictwa i Gospodarki Morskiej z dnia
26 kwietnia 2013 r. w sprawie przepiséw technicznych i eksploatacyjnych dotyczacych statkow
powietrznych kategorii specjalnej, nieobjetych nadzorem Europejskiej Agencji Bezpieczenstwa
Lotniczego (Dz.U. z 2013 r. Nr 524) dopuszcza do lotéw bezzalogowe statki powietrzne o mak-
symalnej masie startowej przekraczajacej 25 kg oraz przewiduje koniecznos$é¢ uzyskania zgody na
wykonywanie lotéw takimi obiektami w kategorii specjalnej. Obecnie trwaja prace nad trescia
rozporzadzenia w sprawie szczegdlowego sposobu i warunkéw wykonywania lotéw przez bezzalo-
gowe statki powietrzne w polskiej przestrzeni powietrznej oraz procedur wspolpracy operatoréw
tych statkow z instytucjami zapewniajacymi stuzby ruchu lotniczego [15], [16]. Dokument ten
ma zawieraé¢ zasady wykonywania lotéw poza za zasiegiem wzroku pilota. Obecnie loty UA poza
zasieg wzroku operatora, ze wzgledow bezpieczenstwa, sa mozliwe jedynie w wydzielonej spe-
cjalnie do tego celu przestrzeni powietrznej, co jest zgodne z zapisami art. 126 ustawy Prawo
lotnicze z dnia 3 lipca 2002 r. (Dz.U. z 2012 r. poz. 933, z pézn. zm.) [12], 17].

Rosnaca konieczno$é¢ uregulowania zasad wykorzystywania UAS w cywilnej przestrzeni po-
wietrznej spowodowala zwickszenie aktywnosci organizacji takich jak ICAO w obszarze lot-
nictwa bezzalogowego. Organizacja powolata pod swoimi auspicjami specjalng grupe robocza
majaca pracowaé nad integracja systeméw bezzalogowych z miedzynarodowa, cywilna prze-
strzenia powietrzna. W ostatnim czasie wprowadzone zostaly réwniez pierwsze zmiany w anek-
sach Konwencji chicagowskiej. W réznych krajach Europy obowiazuja rézne regulacje odnosnie
bezzalogowych aparatéow latajacych, ktére sa rozwijane niezaleznie od siebie od kilku lat [12].
Istnieje jednak potrzeba ujednolicenia wymagan w skali calej Europy i wprowadzenia wspoélnych
przepiséw obejmujacych ten obszar lotnictwa. Na poczatku lipca 2013 r. Komisja Europejska
opublikowata na swojej stronie internetowej ,RPAS Roadmap”. Jest to dokument opracowany
przez European RPAS Steering Group [3]. Przedstawiony dokument okresla plan dzialan na
lata 2016-2028, a jednym z jego pierwszych zalozen jest koniecznos¢ zniesienia granicy 150 kg
i objecia nadzorem EASA réwniez mniejszych UAV. Jest to spowodowane obawa przed zbyt
duzym zréznicowaniem w przepisach obowiazujacych w poszczegdlnych panstwach Europy. Po-
wodem planowanych zmian jest réwniez fakt dynamicznego rozwoju mozliwosci wykorzysta-
nia gléwnie malych platform bezzalogowych, ktérych waga czesto nie przekracza kilkunastu
kilograméw [13].

4. Integracja UAS w europejskiej przestrzeni powietrznej

Zagadnienie wspoélnego uzytkowania przestrzeni powietrznej przez zalogowe i bezzalogowe
statki powietrzne, ktére nie podlegaloby ograniczeniom stawianym obecnie, jest jednym z naj-
wazniejszych problemoéw, ktory musi znalezé rozwiazanie w ciagu najblizszych kilku lat. R6zno-
rodno$é rozwigzan konstrukcyjnych UAS, jak réwniez szeroka gama zastosowan w powiazaniu
z wysokim poziomem hierarchizacji przestrzeni powietrznej oraz zageszczeniem ruchu lotniczego
nad obszarami Europy, powoduja, iz bezkonfliktowa koegzystencja obydwu rodzajéw statkdw
powietrznych wymaga koordynacji prac na wielu poziomach.

W listopadzie 2012 roku 12 Konferencja ICAO ws. Zeglugi Powietrznej (AN-Conf/12) przy-
jela projekt zmiany Globalnego Planu Zeglugi Powietrznej. Konferencja zarekomendowala mo-
dernizacje lotnictwa cywilnego w nastepnych dwéch dekadach, zgodnie z zatozonym harmo-
nogramem Kompleksowych Aktualizacji Systemu Lotniczego (Aviation System Block Upgrade
— ASBU) definiujacym daty osiagniecia poszczegdlnych celéw strategicznych (tabela 2). Iden-
tyczne ramy czasowe zostaly przyjete w planie integracji cywilnych bezzalogowych aparatéw
latajacych w europejskiej przestrzeni powietrznej [3].
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Tabela 2. Harmonogram Kompleksowych Aktualizacji Systemu Lotniczego [3]

Lp.| Opis celu Korzysci dla sektora lekkich ICAO Termin
RPAS/UAS ASBU
1 | Wprowadzenie zestawu wstep- | Zestaw  wstepnych  wymagan 0 2013
nych, wspollnych zasad dla kra- | (przepiséw) sprzyjajacych
jow cztonkowskich Unii Europej- | otwarciu rynku kazdego z krajow
skiej sprzyjajacych wykonywaniu | cztonkowskich UE na komercyjne
komercyjnych lotéw przez lekkie | wykorzystanie RPAS w ramach
obiekty typu RPAS, operujace | lotéw wykonywanych w zasie-
w zasiegu linii wzroku (VLOS) | gu linii wzroku, we wspdlnej
i umozliwiajacych realizacje ope- | przestrzeni powietrznej, ktére
racji wewnatrz europejskich. z kolei beda oddziatywaly na
wymagania formutowane w sto-
sunku do producentéow systeméw
bezzalogowych. Umozliwienie
operacji transgranicznych.
2 | Sformutowanie zasad dostoso- | Zharmonizowane zasady i prze- 1 2018
wujacych RPAS do operowa- | pisy wykonywania operacji bez-
nia w cywilnej przestrzeni po- | zalogowych w celu otwarcia ryn-
wietrznej, wlaczajac certyfiko- | ku wewnetrznego UE na tego
wanie RPAS, okre§lenie kom- | typu dzialania komercyjne, ze
petencji personelu obstugujace- | szczegbdlnym uprzywilejowaniem
go systemy, okreélenie warun- | UAV o masie nieprzekraczajacej
kéw  wstepnych do wykonywa- | 150 kg.
nia operacji poza zasiegiem wzro-
ku wedlug wskazan przyrzadéw
(IFR/BVLOS, Beyond VLOS
under Instrument Flight Ru-
les) oraz operacji poza zasie-
giem lacznosci radiowej. Ope-
racje moga podlegaé ogranicze-
niom, w szczegllnosci w obsza-
rach lotniskowych.
3 | Czedciowa integracja operacji | Wspolne zasady i przepisy dla 2 2023
RPAS w przestrzeni cywilnej, | systeméw RPAS wszystkich ka-
poprzez stosowanie wspolnych | tegorii cigzarowych, stanowiace
zasad dla UAV i tlagodzenie | rozszerzenie wymagan EASA.
obostrzen oraz ograniczen dla
wszelkich operacji RPAS oraz
mieszanych operacji (zatlogowych
oraz RPAS) w obszarze lotnisk.
4 | Pelna integracja operacji realizo- | Mozliwo$¢ projektowania i uzyt- 3 2028

wanych przez RPAS w jednolitej
przestrzeni powietrznej (kontro-
lowanej i niekontrolowanej) oraz
w obszarach lotniskowych, wla-
czajac transport komercyjny la-
dunkéw lub poczty oraz tadun-
kéw niebezpiecznych.

RPAS

ciezaro-

kowania systemow
wszystkich  kategorii
wych, przy jak najmniejszych

ograniczeniach.
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5. Wspoélczesna koncepcja wykorzystania operacyjnego bezzalogowych aparatéw
latajacych

Mozliwy zakres operacyjnego zastosowania systeméw bezzalogowych (RPAS) jest znacznie
wiekszy niz lotnictwa zalogowego, jednak nadrzednym celem towarzyszacym rozwojowi tej dzie-
dziny lotnictwa powinno byé bezpieczenstwo. Dlatego integracja RPAS z istniejacym systemem
lotnictwa musi odbywaé sie na zasadzie zerowych ustepstw w dziedzinie bezpieczenstwa, tzn.
operacje wykonywane przez RPAS powinny charakteryzowaé si¢ podobnym poziomem bezpie-
czenstwa w poréwnaniu do lotéw zalogowych [3]. Wiaze sie to z opracowaniem, dla kazdego
typu operacji, niezbednego zestawu wymagan prawnych oraz proceduralnych, a takze rozwojem
odpowiednich rozwiazan technicznych i technologicznych, zgodnych ze zidentyfikowanymi ocze-
kiwaniami spotecznymi. Z drugiej strony, szeroki zakres zastosowania RPAS wiaze si¢ z porow-
nywalng réznorodnoécia realizowanych operacji. Z tych powodéw planowany sposdb integracji
okresla wyrazne cele dla kazdego typu operacji.

Standardowe zadania wykonywane przez systemy bezzalogowe pokrywaja szeroki zakres ich
wykorzystania i moga zosta¢ zakwalifikowane do jednego z ponizej wymienionych typow operacji
3], [10].

e Loty wykonywane na bardzo malych wysokosciach (ang. Very Low Level (VLL) opera-
tions), ponizej typowych wysokosci wykorzystywanych w lotach IFR i VFR przez samoloty
zalogowe. Sa to loty wykonywane na wysokos$ciach mniejszych od 150 m (500 ft) powyzej
poziomu ziemi i obejmuja zadania wykonywane:

— w zasiegu linii wzroku (ang. Visual Line Of Sight — VLOS) w odleglosci nie wiekszej
niz 500 m od operatora (pilota), ktéry ma bezposredni kontakt wzrokowy ze zdalnie
pilotowanym aparatem, bez uzycia dodatkowych urzadzen wspomagajacych,

— w powiekszonym zasiegu linii wzroku (ang. Extended Visual Line of Sight — E-VLOS)
w odleglosci wigkszej niz 500 m, w przypadku gdy operator jest wspomagany przez co
najmniej jednego dodatkowego obserwatora, ktéry posiada ciagly i bezposredni kon-
takt wzrokowy ze zdalnie pilotowanym aparatem, bez uzycia dodatkowych urzadzen
wspomagajacych,

— poza zasiegiem linii wzroku (ang. Beyond VLOS— B-VLOS) w odleglosci nie wigkszej
niz 500 m od operatora (pilota), lecz bez bezposredniej widocznosci zdalnie pilotowa-
nego aparatu, z wykorzystaniem dodatkowych $rodkéw technicznych wspomagajacych
operatora.

e Loty VFR lub IFR wykonywane przez systemy bezzalogowe na wysokosciach wigkszych
niz 150 m (500 ft), obejmujace:

— loty IFR lub VFR wykonywane w zasiegu lacznosci radiowej (ang. Radio Line of Sight
— RLOS) przez zdalnie sterowane systemy bezzalogowe w jednolitej przestrzeni po-
wietrznej, w ktorej operacje wykonuja rowniez obiekty zatogowe. Podstawowa zasada
swykryj i omin” (ang. Detect and Avoid — D&A) musi by¢ spelniona w odniesieniu
do sytuacji konfliktowych kooperacyjnych (ang. cooperative), jak i niekooperacyjnych
(ang. non-cooperative) poprzez stosowanie specyficznych procedur i ograniczen,

— loty IFR lub VFR wykonywane poza zasiegiem lacznoéci radiowej (ang. Beyond Ra-
dio Line of Sight — BRLOS), gdy system bezzalogowy nie jest w stanie pozostawaé
w kontakcie radiowym z naziemna stacja kontroli i dlatego wymagany jest system
tacznosci dalekiego zasiegu wykorzystujacy np. tacznosé satelitarna (ang. SATCOM).
Operacje tego typu (BRLOS), obejmujace m.in. transport tadunkéw na duze odle-
glosci, wykonywane beda w zblizony sposob jak analogiczne operacje transportowe
realizowane obecnie samolotami zatogowymi.
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6. Wymagania techniczne dotyczace integracji latajagcych systeméw
bezzalogowych w europejskiej przestrzeni powietrznej

Zmacznie wieksza liczba probleméw technicznych zwiazanych z integracja RPAS w niewydzie-
lonej przestrzeni powietrznej zwiazana jest z wieksza roznorodnoscia i szerszym zakresem zadan
planowanych do realizacji przez systemy bezzalogowe [3], [4]. Obecnie nie wszystkie technologie
kluczowe wymagane do bezpiecznego uzytkowania systeméw bezzatogowych we wspoélnej prze-
strzeni powietrznej z obiektami zalogowymi sa dostepne na wystarczajacym poziomie rozwoju.
Dlatego dalsze dzialania w zakresie badan i rozwoju koncentrowaé si¢ beda na opracowywaniu,
wdrazaniu i certyfikacji tych technologii, ktére zapewnia poréwnywalny poziom bezpieczenstwa
uzytkowania systemoéw bezzalogowych do poziomu bezpieczenstwa w lotach zatogowych.

Dziatania w zakresie badan i rozwoju sg prowadzone w ramach réznych programoéw ba-
dawczych zarzadzanych przez rézne organizacje. Wéréd najbardziej zaangazowanych instytu-
cji i organizacji europejskich wyrézni¢ mozna [3]: European Aviation Safety Agency (EASA),
European Organization for the Safety of Air Navigation (EUROCONTROL), European Orga-
nisation for Civil Aviation Equipment (EUROCAE), SESAR Joint Undertaking (SJU), Joint
Authorities for Rulemaking on Unmanned Systems (JARUS), European Civil Aviation Confe-
rence (ECAC), European Defence Agency (EDA), European Space Agency (ESA), European
Aerospace & Defence Industries Association (ASD), Unmanned Vehicle Systems International
(UVSI), Association of European Research Establishments for Aeronautics (EREA), European
Cockpit Association (ECA) oraz European Commission (EC).

SJU jest projektem Unii Europejskiej i Eurocontrol oraz europejskiego przemystu lotniczego,
dotyczacym modernizacji systemu zarzadzania ruchem lotniczym w Europie [10]. Jednym z gléw-
nych dziatan tej platformy jest przygotowanie dziatan oraz koordynacja prac w zakresie badan
i rozwoju technologii kluczowych umozliwiajacych integracje lotow bezzatogowych i zalogowych
we wspolnej przestrzeni powietrznej. Najwazniejsze problemy dotyczace integracji RPAS, ktore
wymagaja jak najszybszego rozwiazania, SJU zgrupowalo w cztery gléwne kategorie [3], [10]:

1. Technologie ,wykryj i omin”,

. Zarzadzanie i sterowanie,

2
3. Wykrywalnosé RPAS,
4

. Loty wykonywane na bardzo malych wysokosciach (VLL operations).

Technologie ,,wykryj i omin” w zalozeniu maja nasladowac¢ ludzka zdolnos¢ do zauwazania i omi-
jania zagrozen. Jest to jedno z najwazniejszych wymagan formutowanych wobec systemu, po-
niewaz koresponduje z podstawowym zalozeniem obowigzujacych obecnie przepiséw lotniczych,
zgodnie z ktorym pilot ponosi decydujaca odpowiedzialno$¢ za bezpieczenstwo lotu. W omawia-
nym obszarze zidentyfikowano nastepujace zagadnienia gléwne:

e systemy ostrzegajace o potencjalnym zderzeniu pomiedzy statkami powietrznymi w locie,
tzw. systemy antykolizyjne (ang. Traffic Collision Avoidance System — TCAS),

e systemy ostrzegajace o zderzeniu statku powietrznego z ziemia (ang. Ground Prozimity
Warning System — EGPWS) oraz systemy wykrywania i omijania przeszkod,

e systemy wykrywania i omijania zagrozen pogodowych,
e naziemne systemy wykrywania i omijania zagrozen,

e systemy wykrywania i omijania obszaréw zawirowan oraz innych zagrozen.

Jednym z najwiekszych zagrozen zwiazanych z wykonywaniem zadan przez RPAS w niewydzie-
lonej przestrzeni powietrznej jest ryzyko wystapienia kolizji, zaréwno z zalogowymi jak i bezza-
logowymi aparatami latajacymi. Pilot/operator RPAS nie znajduje sie na pokladzie aparatu la-
tajacego, tylko jest znacznie od niego oddalony, ma wiec ograniczong mozliwosé oceny zagrozenia
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i podejmowania wlasciwych decyzji. Z tego powodu system poktadowy samolotu bezzalogowego
musi by¢ wyposazony w skuteczny system wykrywania i wstepnej oceny zagrozenia oraz system
wspomagajacy pilota w podejmowaniu decyzji lub autonomiczny system sterowania zdolny do
wykonania manewru uniku [2]. System ten musi wspotdzialaé¢ z naziemnym systemem kontroli
ruchu lotniczego (ang. Air Traffic Control— ATC), aby podejmowane dzialania dopasowane byly
do ogdlnej sytuacji ruchowej i nie powodowaly nowych sytuacji konfliktowych oraz zagrozen dla
RPAS oraz innych uzytkownikéw przestrzeni powietrznej. Opracowane procedury antykolizyjne
musza uwzglednia¢ duza réznice w mozliwosciach manewrowych samolotéw zalogowych i bezza-
logowych, a samolot bezzalogowy powinien byé¢ zdolny do wykrywania i unikania kolizji z innym
uzytkownikiem przestrzeni powietrznej, zaréwno w trybie wspélpracy (ang. cooperative traffic)
jak i w trybie braku wspélpracy (ang. non-cooperative traffic) [2].

7. Zakonczenie

Wspodlczesnie lotnictwo przynosi duze korzyéci spoteczne, gtéwnie dzicki zastosowaniom
transportowym. RPAS moga stanowié¢ cenne uzupetnienie rynku lotniczego, zagospodarowu-
jac obszary obecnie niedostepne dla lotnictwa zalogowego. Upowszechnienie RPAS przyniesie
znaczace korzysci rynkowe polegajace na tworzeniu nowych miejsc pracy dla wysoko wykwa-
lifikowanych pracownikéw, opracowywaniu nowych rozwiazan technicznych i technologicznych,
a takze wypracowywaniu przychodu jak i zysku wynikajacego z produkcji i realizowanych ustug.
Wszystkie te czynniki znaczaco moga wplynaé¢ na wzrost gospodarczy w krajach, w ktérych
beda rozwijane i wdrazane latajace systemy bezzalogowe. Wiaze sie to jednak z potrzeba opra-
cowania skutecznych rozwiazan w zakresie bezpieczenstwa, ochrony i poszanowania obywateli,
jeszcze przed wprowadzeniem RPAS do powszechnego uzytku. Obecnie obserwuje sie brak ujed-
noliconych przepiséw i wymagan technicznych oraz technologicznych w odniesieniu do RPAS, co
stanowi gléwnag przeszkode w integracji RPAS w ramach niewydzielonej przestrzeni powietrz-
nej. Bez integracji RPAS nie dojdzie nigdy do powszechnego uzytkowania tego rodzaju lotnictwa
w zastosowaniach cywilnych. Obecnie w wielu krajach lekkie RPAS (ponizej 150 kg maksymalnej
masy startowej) moga wykonywaé loty w trybie VLOS oraz BVLOS, w oparciu jednak o rézne
przepisy lotnicze. Tego typu operacje moga by¢ wykonywane we wszystkich rodzajach przestrzeni
powietrznej, lecz zawsze z zachowaniem kontaktu wzrokowego pomiedzy pilotem lub obserwato-
rem. Rutynowe loty moga by¢ wykonywane bez ograniczen poza gesto zaludnionymi obszarami,
w celu redukcji ryzyka dla oséb znajdujacych sie na powierzchni ziemi. Lagodniej traktowane
sa RPAS o maksymalnej masie startowej nieprzekraczajacej 25 kg. Dodatkowe wymagania sta-
wiane sa w przypadkach, gdy loty maja sie odbywa¢ nad gesto zaludnionymi obszarami. Loty
w obszarach lotniskowych wykonywane moga by¢ tylko w wydzielonych przestrzeniach, odse-
parowanych od ruchu zatogowego. Plany integracji RPAS w ramach niewydzielonej przestrzeni
powietrznej w Europie zakladaja pelna realizacje procesu do 2028 [3], dzieki rozwojowi rozwia-
zan technicznych i prawnych zapewniajacych poréwnywalny poziom bezpieczenstwa z lotnictwem
zalogowym.
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Integration of manned and unmanned flights within common airspace from the point of
view of works of the Sesar programme

Nowadays, a lot of attention is paid to integration of manned and unmanned flights performed in
common airspace. It was shown that the use of Unmanned Aircraft (UA) to perform different tasks can
bring real benefits to the society and economy. However, there is a lack of regulations concerning the way of
certification, airworthiness and regulations how to perform UA flights in non-segregated airspace. Flying
multiple UAs in the same operational airspace with manned aircraft presents a very challenging problem.
Among many issues connected with the analysed problem, development of appropriate regulations in
the three essential domains of airworthiness, flight crew licensing and air operations are one of the most
important.
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Zdarzenie niebezpieczne polegajace na utracie mocy zespotu napedowego samolotu, znisz-
czeniu lub ciezkim uszkodzeniu struktury platowca itp. wywoluje sytuacje awaryjna, ktora
wymaga podjecia przez pilota natychmiastowej decyzji. Postep technologiczny umozliwia
juz tworzenie systemoéw wspomagania decyzji w sytuacjach awaryjnych dla bezzalogowych
systeméw lotniczych. Specjalne systemy moga pomodc operatorowi systemu bezzalogowego
(RPAS) podjaé¢ decyzje, czy istnieje potrzeba awaryjnego ladowania i gdzie on moze to la-
dowanie wykonaé¢. Pozwalaja réwniez okresli¢ tor lotu, jakim powinien poruszaé sie aparat
bezzalogowy, aby prawdopodobienstwo wykonania bezpiecznego ladowania byto jak najwyz-
sze. Celem pracy jest przedstawienie metody optymalizacji trajektorii dolotu samolotu do
lotniska lub ladowiska w przypadku koniecznosci przerwania zadania lub wystapienia awarii
uniemozliwiajacej jego kontunuowanie. Metoda umozliwia réwniez okreslenie optymalnej tra-
jektorii wylotu znad obszaru podlegajacego szczegdlnej ochronie (np. duze skupiska ludzkie),
w przypadku wystapienia awarii uniemozliwiajacej kontynuowanie realizowanego zadania.

1. Wstep

W ostatnich 15 latach mial miejsce gwalttowny wzrost rozwoju bezzalogowych systemow la-
tajacych (ang. Unmanned Aircraft Systems — UAS). Wsréd UAS wyréznia sie grupe urzadzen
sterowanych przez pilota w trybie ciaglym z miejsca oddalonego od obszaru dzialania nazy-
wanych Remotely Piloted Aircraft Systems (RPAS). RPAS sa grupa samolotéw bezzalogowych,
ktore moga zostaé najszybciej wlaczone w grono uzytkownikéw przestrzeni powietrznej na zasa-
dach réwnych ze statkami zalogowymi. Mimo prognozowanych korzysci wynikajacych z rozwoju
sektora gospodarki zwiazanego z produkcja i uzytkowaniem cywilnych UAS prace, ktérych celem
jest integracja UAS w jednolitej przestrzeni powietrznej, postepuja niezbyt szybko i z rosnacymi
opdznieniami w stosunku do wszelkich harmonograméw. Obecnie obserwuje sie brak ujednoli-
conych przepiséw i wymagan technicznych oraz technologicznych w odniesieniu do RPAS, co
stanowi gléwna przeszkode w integracji RPAS w ramach niewydzielonej przestrzeni powietrz-
nej. Bez integracji RPAS nie dojdzie nigdy do powszechnego uzytkowania tego rodzaju lotnictwa
w zastosowaniach cywilnych.

Poniewaz pilot/operator RPAS nie znajduje sie na pokladzie aparatu latajacego, tylko jest
znacznie od niego oddalony, to dysponuje ograniczona mozliwoscia oceny zagrozenia i podejmo-
wania wlasciwych decyzji. Z tego powodu system pokladowy samolotu bezzalogowego musi byé
wyposazony w skuteczny system wykrywania i wstepnej oceny zagrozenia oraz system wspoma-
gajacy pilota w podejmowaniu decyzji lub autonomiczny system sterowania zdolny do przejecia
kontroli nad samolotem bezzatlogowym po utracie tacznosci z stacja naziemna.

Wspodlczesne systemy bezzalogowe musza byé¢ projektowane pod katem spelnienia zakta-
danych charakterystyk eksploatacyjnych, z ktérymi zwigzane jest Scisle bezpieczenstwo lotow
platformy latajacej. Bezpieczenstwu lotéw UAS podczas ich realizacji zagraza pojawienie sie sy-
tuacji szczegdlnych, wymuszajacych zmiane normalnego trybu pracy przez operatora. Sytuacje
szczegbdlne pojawiaja sie w rezultacie:
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e uszkodzen i niesprawnosci instalacji, zespotéw i urzadzen UAS,

e wplywu niesprzyjajacych warunkéow zewnetrznych,

e niedostatkéw w naziemnym ubezpieczeniu lotow,

e bledéw i naruszenia przepiséw dotyczacych uzytkowania UAS,

e pojawienia sie zjawisk pogarszajacych statecznosé, sterownosé, wytrzymatoéé itd. UAS,

e innych mozliwych przypadkéw.

Wedlug stopnia zagrozenia sytuacje szczegdlne mozna podzielié¢ na [3]:
e skomplikowane,
e niebezpieczne,
e awaryjne,

e katastroficzne.

Sytuacja skomplikowana nie wymaga niezwlocznej zmiany planu lotu, a w zaleznosci od rodza-
ju sytuacji musza zosta¢ podjete przez operatora lub pokltadowy system sterowania okreslone
dziatania, niezbedne do planowego kontynuowania lotu. Sytuacje niebezpieczne charakteryzuja
sie tym, ze prawidlowe dzialanie operatora moze zapobiec jej przejsciu w sytuacje awaryjna
badz katastroficzna. Moze by¢ konieczna zmiana planu, profilu lub parametrow lotu. Sytuacja
awaryjna charakteryzuje sie koniecznoscia bezzwlocznego ladowania lub podjecia takich dziatan,
ktore zapobiegna jej przejsciu w sytuacje katastroficzna. Sytuacja katastroficzna jest sytuacja,
gdy zapobiezenie uszkodzenia UAS jest praktycznie niemozliwe.

Celem pracy jest przedstawienie metody wyznaczania profilu lotu samolotu bezzatogowego po
wystapieniu sytuacji niebezpiecznej lub awaryjnej. Analize ograniczono do mozliwosci wystapie-
nia awarii zespotu napedowego, a dalszy lot odbywa sie wzdluz trajektorii, ktorej ksztalt zalezy
od rodzaju zaistnialej awarii. Opisana metoda pozwala okresli¢ trajektorie réwniez w przypadku
wystapienia innych typéw awarii, nie analizowanych szczegétowo w ramach pracy. Zaproponowa-
na metoda umozliwia takze okreslenie optymalnej trajektorii wylotu znad obszaru podlegajacego
szczegblnej ochronie (np. duze skupiska ludzkie) w przypadku wystapienia awarii uniemozliwia-
jacej kontynuowanie realizowanego zadania.

2. Sformulowanie problemu

Zagadnienie optymalnego sterowania samolotu, w szczegélnosci optymalizacji trajektorii lotu
w celu minimalizacji zuzycia paliwa, emisji hatasu lub substancji szkodliwych dla srodowiska,
byly opisywane przez wielu autoréw, np. [1], [4], [7], [8], [10], [11], [13]. Problem formulowany
jest jako zagadnienie wariacyjne, w ktorym minimalizowany jest funkcjonal jakosci, np. czas
wznoszenia (lotu), ilo§¢ zuzytego paliwa itp. przy spelnieniu warunkéw brzegowych i ograniczen
narzuconych na trajektorie lotu samolotu. Do jego rozwiazania wykorzystywano techniki pro-
gramowania dynamicznego, ktérego twoérca byt Bellman [2] oraz zasade Maksimum Pontryagina
[9].

Do opracowania opisywanej metody wykorzystano uproszczong realizacje metody Ritza-
Galerkina przyblizonego rozwiagzywania zagadnien brzegowych do wyznaczenia optymalnej tra-
jektorii lotu, opisana w [12], nalezaca do grupy metod bezposrednich rachunku wariacyjnego.
Metoda pozwala wyznaczy¢ optymalna trajektorie lotu spelniajaca warunki brzegowe oraz ogra-
niczenia na nia narzucone. Uproszczony algorytm optymalizacji wykorzystuje wielomiany trze-
ciego stopnia do aproksymacji zmian wybranych parametréw lotu.

Dowolne zadanie dynamiki lotu polegajace na wyznaczeniu trajektorii samolotu modelo-
wanego punktem materialnym sformulowaé¢ mozna w sposéb nastepujacy: nalezy znalezé takie
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Rys. 1. Tlustracja problemu optymalizacji trajektorii lotu

sterowanie samolotem, ktére zapewni jego przejscie z punktu poczatkowego trajektorii zadanego
wspdtrzednymi fazowymi poczatkowymi do punktu koncowego trajektorii zadanego wspdlrzed-
nymi fazowymi konicowymi. Poniewaz miedzy punktem poczatkowym i koncowym mozna prze-
prowadzi¢ nieskoficzenie wiele trajektorii (rys. 1), to mozna stwierdzié, ze istnieje nieskoficzenie
wiele funkcji sterujacych, stanowiacych rozwiazanie wyzej sformutowanego zadania. Kazdy ze-
staw funkcji sterujacych spelniajacy ww. warunek stanowi jeden z wariantéw rozwiazania tak
postawionego zadania. Poniewaz wiadomo, ze ruch $rodka ciezkosci samolotu w przestrzeni opi-
sywany jest ukladem 7 nieliniowych réwnan rézniczkowych, ktéry w ogdlnym przypadku nie
posiada rozwiazania analitycznego, to mozna znalez¢ rozwiazanie tylko z zastosowaniem metod
numerycznych, zadajac warunki brzegowe dla zmiennych stanu. Nie wiadomo jednak, w jaki
sposéb okreslié funkcje sterujace. Jedna z metod jest dobér funkcji sterowania w taki sposob,
aby pewien funkcjonal jakosci, zalezny od zmiennych stanu i funkcji sterujacych, osiagnat war-
tosé ekstremalna (najcze$ciej minimalna). W ten sposéb zadanie poszukiwania trajektorii lotu
samolotu (np. UAS) sprowadza sie do optymalizacji funkcjonatu jakosci.

Przy rozwiazywaniu problemu samolot traktuje sie jako punkt materialny, co oznacza, ze
suma wszystkich momentéw na niego dzialajacych w kazdym punkcie lotu musi by¢ réwna zero.
Sterowanie moze odbywac sie zasadniczo dwoma sposobami: przez wychylenie steréw praz przez
zmiang zakresu pracy silnikéw. Pierwszy sposéb umozliwia pochylenie, odchylenie i przechylenie.
Drugi sposéb — zmiana predkoéci obrotowej silnika — pozwala na dobér odpowiedniego ciagu.
Optymalizacja sprowadza si¢ zatem do okreslenia takiego prawa sterowania samolotem, aby
krzywa, po ktérej bedzie sie on przemieszczal byla ekstremalng. Tak sformutowany problem jest
typowym zadaniem wariacyjnym, a otrzymana krzywa nazywa si¢ ekstremala. Rozréznia sie dwa
zasadnicze typy takich zadan. Pierwszy to taki, w ktérym wszystkie wartosci szukanych funkeji
w punkcie poczatkowym i koncowym sa Scisle okreslone. Jest to zadanie z zadanymi warunkami
brzegowymi. W praktycznych zadaniach dynamiki lotu tylko cze$¢ tych warunkow jest dana. Sa
to tzw. zadania ze swobodnymi kohcami. Analizowany przypadek jest wlasnie takim zadaniem,
przy czym zadane sg tu wszystkie warunki w punkcie poczatkowym, a w koncowym tylko cze$é
z nich. Warunki poczatkowe odpowiadaja wyjSciowemu stanowi lotu, ktéry wynika z momentu
podjecia decyzji o przerwaniu realizacji zadania. Jesli chodzi o zadanie warunkéw koncowych,
mozna rozpatrywaé¢ rézne warianty. Najogdlniejszy to taki, w ktorym zadana jest tylko jedna
zmienna (np. odleglo$¢ do miejsca ladowania), a pozostate sa wynikowe. Najczesciej jednak for-
mutowane bedzie wymaganie, aby lot zakonczyl si¢ na zadanej wysokosci hy i predkosci Vi, ktore
np. mogg wynika¢ z warunkéw wykonania bezpiecznego ladowania. Zaktadajac koncowy czas ty,
mozna takze nie dopuéci¢ do przekroczenia maksymalnego czasu lotu, wynikajacego np. z ilosci
zgromadzonej energii w akumulatorze (przypadek awarii alternatora). Nalezy réwniez zwrécié
uwage na fakt, ze nie wszystkie parametry moga zmieniaé sie w sposob dowolny. Niektére z nich
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dla optymalnej trajektorii moglyby wykraczaé¢ poza dopuszczalne ich wartosci. Z tego powo-
du na otrzymana w wyniku optymalizacji trajektorie nalezy natozy¢ odpowiednie ograniczenia
zgodnie z odpowiednimi przepisami i instrukcjami eksploatacji. W ogélnym przypadku beda to
ograniczenia aerodynamiczne, wytrzymatosciowe, osiggowe oraz zalezne od ksztaltu trajektorii.
Ograniczenia aerodynamiczne i wytrzymatosciowe sa jednymi z wazniejszych, gdyz zapewnia-
ja bezpieczna eksploatacje. Nalezy je rozpatrywaé wspolnie, poniewaz w ogélnym przypadku
okresla sie je rownoczesnie, tak pod katem wytrzymatosci konstrukeji, jak i wlasnosci aerodyna-
micznych platowca, a takze charakterystyk osiagowych uwzgledniajacych mozliwosé wystapienia
awarii. Przy czym jako dopuszczalng warto$é, ktorej nie wolno przekroczy¢, przyjmuje sie z pew-
nym zapasem bezpieczniejsza. Jako kryteria bierze si¢ pod uwage nastepujace czynniki:

e wytrzymaloéé¢ konstrukeji ptatowca, silnikow i pozostatych elementéw samolotu,

e sterownosé i stateczno$é samolotu,

e zjawiska zwigzane z malymi i duzymi predkosciami lotu,

e pulap praktyczny samolotu,

e wplyw burzliwej atmosfery,

e zmiane osiagéw wynikajaca z réznych awarii (ograniczenie mocy rozwijanej przez zespot

napedowy, ograniczenie czasu dzialania zespolu napedowego, catkowita utrate mocy itp.).

W analizowanym przypadku jako ograniczenia tego typu przyjmuje sie: nieprzekroczenie mak-
symalnej predkosci lotu, dopuszczalnego wspoélczynnika obcigzenia oraz dopuszczalnego kata
natarcia.

Ograniczenia zalezne od ksztaltu trajektorii lotu uwzgledniaja mozliwy do wykorzystania
zakres wysokosci lotu ze wzgledéw ruchowych, minimalna wysokos¢ nad terenem, omijanie ob-
szarow zakazanych lub niebezpiecznych itp.

Ogoélne sformutowanie zadania zaktada wyznaczenie optymalnej trajektorii lotu aparatu la-
tajacego (rys. 1) opisanego ukladem n réwnan rézniczkowych zwyczajnych:

i = [i(T1, ey T,y ULy ey Upy) 1=1,2,...,n m<n (2.1)

przy spelnieniu warunkéw brzegowych:

x(to) = {:Cl(to), 562(750), ... ,l’n(to)} reR"? (2 2)
w(ty) =A{z1(ty), z2(ty), .. wnlty)}

oraz ograniczen narzuconych na zmienne stanu oraz zmienne sterowania:
xzmm(t) < xz(t) < xz‘maa}(t) (2 3)
u]'mm(t) < u]'(t) < ’U,jmam(t) ] = 1,2, e,

gdzie: x; — zmienne stanu, u; — zmienne sterowania, Zo, ty — odpowiednio czas poczatkowy oraz
koncowy.
Charakterystyki techniczne aparatu latajacego sa znane i mozna je wyrazi¢ w postaci:

xp = (xp1,...,x7p) z, € R" (2.4)

Nalezy znalezé optymalng trajektorie z(t), t € (to,ts), zapewniajaca minimalizacje funkcjonatu:

Ja(®) = [ H(x.0) d (2.5)
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i odpowiadajace jej sterowanie:
U(t) = (ur(t), ..., um(t)) UeR™ (2.6)

W przypadku rozwiazywanego zadania uklad réwnan rézniczkowych (2.1) opisujacych ruch sa-
molotu w przestrzeni ograniczony moze by¢ do 6 rownan wyprowadzonych w ukladzie wspot-
rzednych zwiazanym ze $rodkiem ciezkosci samolotu [5]:

. T - D 1

V:g(COSTag—sinfy> f’y:W[(Tsina—i—L)cosgp—mgcos'y]

. (Tsina+ L)sing . dm (2.7)
V= mV cosy L =Cs

& =V cosycos 1y =V cosysiny é:h:Vsin'y

gdzie: Vv, 9, a, ¢ to odpowiednio predkosc¢ catkowita, kat toru, kat odchylenia, kat natarcia i kat
przechylenia, x,y, 2 = h — wspélrzedne okreslajace przestrzenne potozenie samolotu, T, D, L,m
— zmienne charakterystyki techniczne samolotu (2.4) oznaczaja odpowiednio ciag, sile oporu,
sile nosna oraz mase samolotu.

Pomiedzy zmiennymi z réwnania (2.1) i (2.7) zachodzi zwiazek dla wspoélrzednych fazowych:

1=V Tog = T3 = Ty=m
1 2 =" 3= 4 (2.8)
T5 =1 T =1y r7=h
oraz dla funkcji sterowania:
up =@ ug =T Uz = o (2.9)

W powiazaniu z réwnaniami ruchu (2.7) zadanie wartosci przy$pieszen liniowych srodka ciezko-
éci wzgledem czasu w poczatkowym (i, o, ho) oraz kohcowym (i U hf) punkcie trajektorii
réwnowazne jest zadaniu w tych punktach wartosci predkosci catkowitej Vg, Vy kata toru lotu
Y0, V¢ oraz kata odchylenia g, 1.

Warunki brzegowe dla wspotrzednych fazowych zapisuje sie¢ w nastepujacy sposob:
—dlat=0

z(0) = zo y(0) = yo h(0) = ho V(0) =W

7(0) =70 GO =0 m(0)=mo (210)
—dlat= tf

x(ty) = xy y(ty) =y h(ty) = hy V(ty) =V (2.11)

v(tr) = Y(ty) =Yy m(ty) = mg .

Oprécz zapisanych powyzej warunkow dla wspotrzednych fazowych, nalezy okreéli¢ rowniez wa-
runki graniczne dla zmiennych sterowania:

t=20 = T ="1T, a=«
¥ = ¥o 0 0 (2.12)
t=ty Y= T="1Ty a=qQf

3. Uwzglednianie ograniczen

W trakcie obliczen niejednokrotnie wystepuje potrzeba uwzgledniania ograniczen naktada-
nych na wspolrzedne fazowe oraz funkcje sterowania. Opisywana metoda pozwala w prosty
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sposob naktadaé ograniczenia na wspotrzedne fazowe. Koniecznosé nakladania ograniczen tego
typu wynika np. z warunkéw realizacji lotu. W przypadku wykonywania lotu na niewielkiej wy-
sokosci, w szczegdlnosci z niepracujacym zespotem napedowym, musi by¢ zachowana minimalna
separacja pionowa nad terenem. Obszar, nad ktérym wykonywany jest lot, podzielony zostat
siatka o skoku réwnym 30 sekundom katowym, tj. 926,64 m. Dla kazdego ,oczka” tak powsta-
tej siatki wyznaczana jest maksymalna wysoko$é¢ terenu oraz przeszkdd tam sie znajdujacych.
Wysoko$é ta powickszona o minimalne wymagane przewyzszenie nad przeszkodami i terenem
okresla nam minimalng wysokos¢ lotu nad obszarem definiowanym elementarnym ,joczkiem siat-
ki”. W trakcie obliczen w poszczegdlnych elementarnych ,joczkach siatki” sprawdza sie, czy cata
trajektoria lotu znajduje sie powyzej powierzchni definiujacej minimalne wysokosci lotu nad te-
renem. Zasada wyznaczania minimalnej wysokosci lotu nad terenem przedstawiona zostala na
rysunku 2.

Wysokos¢ lotu
w stosunku do wysokosci
minimalnej

Wysokosc¢

Powierzchnia okreslajaca
minimalng wysokos¢ lotu
nad terenem

Wysokos$¢
wzgledna

'\\| Powierzchnia okreslajgca
maksymalng wysokos$¢ terenu

wysokos$¢ terenu

Pvan T
Su

Powierzchp; :
Nigq )
tere,,u ..ief,oﬁs
~
~

Rys. 2. Zasada wyznaczania minimalnej wysokosci lotu oraz sprawdzania wymaganej separacji nad
terenem

Drugim ograniczeniem jest omijanie obszaréw zakazanych badz niebezpiecznych. Wykonywa-
nie lotu nad obszarem wodnym (jezioro) w przypadku czesciowej utraty zdolnosci operacyjnych
aparatu bezzalogowego (awaria) wiaze sie z ryzykiem polegajacym na koniecznosci ladowania na
powierzchni wody. Dlatego przyjmuje sie, ze po wystapieniu awarii aparat bezzalogowy bedzie
wykonywal lot z omijaniem tego typu przeszkoéd. Innymi rodzajami obszaréw, ktére powinny
by¢ omijane sa duze skupiska ludzkie. Jesli awaria nastapi nad obszarem o duzym zageszczeniu
mieszkancéw, w szczegdlnosci nad obszarami miejskimi, to trajektoria wybierana bedzie tak,
aby samolot jak najszybciej opuscit ten rejon, a dopiero pézniej wykonywal lot do najblizszego
lotniska lub ladowiska. Na rysunku 3 przedstawiono zasade omijania obszaréw niebezpiecznych
bad?z zabronionych.

W przypadku wyznaczania trajektorii z omijaniem obszaréw niebezpiecznych w pierwszym
kroku wyznaczana bedzie trajektoria najkrétsza. Nastepnie poszukiwane bedzie najmniejsze od-
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Miejsce ladowania

Punkt trajektorii
pozwalajgcy omingé
obszar zabroniony

Rys. 3. Zasada omijania obszaréw niebezpiecznych lub zabronionych

chylenie od najkrétszej drogi pozwalajace na ominiecie zabronionego obszaru. Tak wyznaczona
trajektoria bedzie nastepnie optymalizowana w celu zminimalizowanego wskaznika jakosci za-
leznego od analizowanego przypadku.

4. Analizowane przypadki

4.1. Lot bez straty wysokoSci

Zadanie to dla dowolnych manewréw wykonywanych w plaszczyznie poziomej sformutowane
jest nastepujaco: w punkcie poczatkowym trajektorii lezacej w plaszczyznie poziomej zadane sa
wartosci xg, yo, Vo, %o, 70 = 0 oraz my. Nalezy znalez¢ takie prawa sterowania n(t) oraz T'(t),
realizacja ktérych pozwoli osiggna¢ warunki konicowe manewru zdefiniowane parametrami z,
yr, Vi, ¥, v = 0 oraz warto$¢ ekstremalng wybranego kryterium optymalizacji. Jednoczesnie
na wspoélrzedne fazowe oraz funkcje sterowanie moga by¢ natozone nastepujace ograniczenia:

Tmin < .%'(t) < Tmax Ymin < y(t) < Ymax me < V(t) < Vmaa} (4 1)
¢min < ¢(t) < ¢max Trin < T(t) < Thnaz NZmin < nZ(t) < NZ maz

Ruch samolotu w plaszczyznie poziomej opisany jest nastepujacym ukladem réwnan nieliniowych
wyznaczonych wzgledem czasu [12]:

. 1
V=—(Tcosa—D)=gnx

m
(T'sina+ L)cosp —mg=nzcosp—1=0
. (Tsina+ L)sinyp gngz . (4.2)
Y= = sin ¢
mV |4
d
m:d—?:—mg =V cosv y = Vsingy

Uklad (4.2) sklada sie z réwnan zawierajacych 8 argumentéw funkcyjnych wzgledem ¢: V (),
P(t), m(t), xz(t), y(t), t(t), T(t), p(t). Funkcjami sterowania sa: ¢(t), nz(t) i T(t), z ktérych
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tylko dwie (t) i T(t) sa niezalezne. Aby uklad réwnan (4.2) stal sie ukladem domknietym,
nalezy dodaé¢ do niego trzy zaleznosci w postaci tzw. funkcji wspierajacych [12]: z(t), y(t), V(t)
i ich pierwszych i drugich pochodnych. Nastepnie na podstawie analizy ukladu (4.2) mozna
napisac:

Y
t == 4.3
gy ="~ (4.3)
Z pierwszego réwnania uktadu (4.2) wyznaczy¢ mozna funkcje sterowania T'(t):

) = (V+9) (4.4)

COS v m

Dla zapewnienia ruchu po zadanych funkcjach wspierajacych zostaly okreélone trzy funkcje
sterowania: kat przechylenia o(t), sila ciagu zespolu napedowego T'(t) oraz niezbedne obcia-
zenie ny(t). Catkujac 4 i 7 réwnanie ukladu (4.2) otrzymuje sie wyrazenia, ktére moga byé
wykorzystywane w charakterze funkcjonaléw jakosci przy poszukiwaniu minimalnego czasu re-
alizacji zadania lub minimalnej iloSci zuzytego paliwa:

(4.5)

ty ty ty ty
VT2 my/i? + >
t= [ dt = Tdt Mpal = Mo —myp = [ mdt = #dt
0 0 0 0

4.2. Calkowita utrata mocy zespolu napedowego

Przerwanie pracy silnika w trakcie lotu jest bardzo niebezpieczng sytuacja i dlatego przypa-
dek ten bedzie analizowany oddzielnie. W pierwszej kolejnosci sprawdzany bedzie warunek osia-
gniecia lotniska lub ladowiska w locie z maksymalna doskonalos$cia aerodynamiczna z uwzgled-
nieniem koniecznosci wykonania manewru w strone tego lotniska. Jesli lotnisko znajduje sie
w zasiggu lotu Slizgowego, wyznaczana bedzie optymalna trajektoria dolotu do tego lotniska
z minimalna strata energii caltkowitej. Sprawdzane bedzie réwniez nieprzekraczanie ograniczen
eksploatacyjnych samolotu bezzalogowego. Warto$¢ poczatkowa energii catkowitej wyznaczana
jest na podstawie zaleznosci [6]:

V2
=ho + == 4.6
eco = ho + 5% (4.6)
Lot samolotu z ciagla strata energii bedzie mozliwy do momentu, gdy jej warto$¢ nie osiggnie
energii koncowej, definiowanej wysokoscia wyréwnania i predkoscig w poczatkowej fazie wyrow-

nania [6]:

hy+ VfQ (4.7)
€ct = — .
Zadanie wariacyjne w tym przypadku formutowane jest nastepujaco: znalezé takie sterowanie
samolotem bezzalogowym, ktére dla zadanych warunkéw koncowych x ¢, yr, z¢, v, Y5, €.y oraz
warunkéw poczatkowych zg, Vi, Y0, Yo zapewni uzyskanie maksymalnej odlegltosci pokonanej
przez samolot od punktu koncowego:

r= /(20— ) + (30 — ys)? (4.8)

Wartosci poczatkowe wspoétrzednych xg i yg réwniez sg zadawane, lecz w tym zadaniu podlegaja
wariacji. Przestrzenny ruch samolotu opisywany jest ukladem réwnan (4.2) dla sity ciagu réwnej
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zero oraz stalej masy samolotu. W zwiazku z tym samolot jest sterowany tylko dwoma para-
metrami: wspotezynnikiem obciazenia n, oraz katem przechylenia ¢. Wspdlezynniki obciagzen
symetryczne wyznaczane sg na podstawie:

CzpSV? CxpSV?
7=—— ny = ——— (4.9)
2mg 2mg
Uklad réwnan (4.2) zapisany wzgledem 7 przyjmuje wiec postacé:
V = g(nx — sin~y) "y:%(nzcosgp—cosy)
= nyzsin @ x =V cosy cos (4.10)
V cosy
y =V cosysiny z="Vsinvy

Do uktadu (4.10) nalezy doltaczy¢ jeszcze réwnanie opisujace zmiane energii catkowitej samolotu:

ec(T) = ey — ey — /dec (4.11)
0

Z réwnania drugiego i trzeciego ukltadu (4.10) wyznaczane sa funkcje sterowania: tg ¢ oraz ny.
Z réwnania czwartego i pigtego wyznaczane sy wartosci sin~y oraz tg1. Pochodne ~' oraz v’
wyznaczane sg na podstawie zaleznosci:
o B(@2 +9P) — 2(aE g+ 22) b cos? i (&ij — §i)
’y _= =
(2 + 9% + 2'2)% cosy
Stad w ukladzie (4.10) catlkowane bedzie tylko réwnanie pierwsze i sibdme. W trakcie obliczen
w prawe strony réwnan (4.1), (4.2) i (4,12) podstawia sie wartosci V' (t), 2'(t), y'(t), 2'(t), 2" (t),
y"(t), 2"(t). Predko$é¢ V() otrzymywana jest na podstawie calkowania réwnania pierwszego,
a pozostate wielkosci okresla sie na podstawie formut dla funkcji wspierajacych x(t), y(t), z(t).
W ten sposéb, aby rozwiazaé¢ zadanie optymalizacji przestrzennej trajektorii lotu samolotu z nie-
pracujacymi silnikami, nalezy uzy¢ trzech funkcji wspierajacych z(t), y(t), z(t), ktére definiuja
trajektorie ruchu z zadanymi warunkami poczatkowymi i koncowymi.

(4.12)

4.3. Lot z czesSciowo zredukowana moca

Lot z czedciowo zredukowana moca analizowany jest analogicznie do przestrzennego ruchu
samolotu (réwnania (2.7)-(2.11)). Nalezy w tym przypadku jednak precyzyjnie sprawdzaé ograni-
czenia nalozone na funkcje sterowania 7T'(t). Metodyka uwzgledniania ograniczen przedstawiona
jest w [12].

5. Whnioski

Praca dotyczy zagadnienia wyznaczania optymalnej trajektorii lotu samolotu znajdujacego
sie w stanie awaryjnym. W pracy uwzgledniono te przypadki, w ktérych wystepuje konieczno$é
zmiany planu lotu, w skrajnym przypadku bezzwtocznego ladowania. Wybér metody podykto-
wany byt tym, ze jest stosunkowo prosta i juz w pierwszym kroku optymalizacji daje wstep-
ne przyblizenie trajektorii suboptymalnej. Samolot moze wiec rozpoczaé lot wedlug wstepnie
okreslonej trajektorii, ktérej ksztalt jest poprawiany w kolejnych krokach optymalizacji. Takie
podejscie minimalizuje czas na podjecie decyzji w sytuacji bezposredniego zagrozenia. Opraco-
wana metoda moze stanowi¢ element pokltadowego systemu wspomagajacego zarzadzanie lotem
samolotu lekkiego. W chwili obecnej brak jest tego typu rozwiazan w odniesieniu do tej klasy
samolotéw. Implementacja proponowanego rozwiazania moze wiec stanowic¢ istotny krok w kie-
runku poprawy bezpieczenstwa wykonywania lotéw samolotami lekkimi.
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Post-failure trajectory planning for unmanned aircraft system

A distress event i.e. loss of engine power, structural damage, etc., creates a major emergency si-
tuation in an Unamnned Aircraft System (UAS). It requires location of a safe-to-land field within the
reach, and immediately planning and executing an effective flight path toward it. Currently, technological
development in avionics allows one to create a on-board decision support tool for trajectory planning of
UAS in an emergency situation. The automated path planning algorithm generates within seconds an
optimized trajectory to be followed by the pilot to safe landing. The trajectory planning is formulated as
an optimal control problem with the aircraft kinematics and dynamics expressed by the state equations
and an objective functional that may capture time, length, energy loss, etc. Obstacles and restricted or
prohibited zones are represented as constraints on the positional state variables. The purpose of the paper
is to present the method of flight path optimization of a UAS in emergency, after a distress event, which
makes continuation of the original flight impossible. The methods allows one to determine an optimal
escape flight path from special protection areas (e.g. cities etc.) or danger zones as well. The method
enables determination of the optimal trajectory of the flight satisfying the initial/final conditions and
control functions and path constrains for an aircraft.
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tel.: 261 851 300; tel./faks: 261 851 313
www.itwl.pl e-mail: poczta@itwl.pl

Prowadzimy dziatalnos¢ innowacyjna
w zakresie:

+ Badania naziemne i w locie

- Systemy diagnostyczne dla techniki lotniczej
« Wspomaganie sterowania eksploatacja

« Symulacja i modelowanie

« Awionika

+ Uzbrojenie lotnicze
- Systemy rozpoznania, dowodzenia i szkolenia
+ Integracja systemow C4ISR “

-+ Bezzatogowe statki powietrzne | W
+ Diagnostyka powierzchni roboczych lotnisk

- Badania paliw i cieczy roboczych

- Testy i certyfikacja wyrobdéw

Posiadamy:

« Natowski Kod Podmiotu Gospodarki Narodowej (NCAGE)
0481H

« Wewnetrzny System Kontroli Nr W-45/8/2015 w zakresie
naukowo-badawczego wspomagania eksploatacji lotniczej
techniki wojskowej

«» Uprawnienia do nadawania tytutu naukowego doktora
habilitowanego
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Tomograf komputerowy (CT) - badanie nieniszczace NDT

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych oferuje ustugi z zakresu badan tomografem

x komputerowym. Badania prowadzone sg na tomografie typu v/tome/x m 300 firmy GE o max. mocy
lampy 300kV/500W. Urzadzenie posiada rowniez lampe do nanotomografiio mocy 80kV/15W.

Prowadzimy prace badawcze
obejmujgce swym zakresem
materiaty takie jak:

* stopy tytanu

* stale

» materiaty kompozytowe
* beton

* guma

|

| !

i
]
i

ﬂ\: phoenix v|tome|x m
|

Urzadzenie umozliwia prowadzenie badan z
zakresu:

* wykrywania defektéw o rozmiarach powyzej
0,5 um zwykorzystaniem lampy 180 kV

* materiatéw o bardzo duzej gestosci (np.topatki
turbin silnikéw lotniczych) z wykorzystaniem
lampy o mocy 300 kV

* uktady elektroniczne (scalone)
* materiaty pirotechniczne
* zZtozone agregaty lotnicze

Masa badanych elementéw do 50 kg.
Wymiary orientacyjne 50x50x60 cm.

]l Posiadamy wysoko wykwalifikowany,

certyfikowany personel.

Kontakt bezpostredni:
Zaktad Silnikéw Lotniczych
tel.: +48 261 851 334; fax: +48 261 851 338
e-mail: jaroslaw.spychala@itwl o
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Wojskowa
Akademia

Techniczna

Wojskowa Akademia Techniczna powstata-w 1951 roku, Jest unikatowg w skali kraju
i Europy panstwowg, nowoczesng; politechniczng szkotqg wyzszq, realizujgcq zadania
w stuzbie nauki, ksztatcgce i wychowujgc kadry naukowe-dydaktyczne i studentow dla
potrzeb gospodarki narodowejoraz Sit Zbrojnych RP.

Wojskowa Akademia Techniczna jest réwnoczesnie jednostkg naukowq, przygotowang
do kompleksowego prowadzenia prac badawczych w zakresie badan podstawowych,
rozwojowych i wdrozeniowych, z dziedziny: techniki wojskowej, z uwzglednieniem prac
studyjnych i opracowan prognoz rozwoju systemow i urzqdzen dla potrzeb gospodarki
narodowej, Sit Zbrojnych RP, doradztwa technicznego w zakresie formutowania tenden-
cji rozwoju sprzetuwojskowego, nowoczesnych technologii, ekspertyz, opinii naukowych
i badan kwalifikacyjnych. Znaczna czes$é potencjatu intelektualnego Akademii zaanga-
zowana jest w rozwigzywanie probleméw technicznyeh na rzecz gospodarkinarodowej,
a rezultaty.prac badawczych WAT majg szerokie zastosewanie w echronie srodowiska,
medycynie i'przemysle. Wysoki peziom prac naukowo-badawczych potwierdzajg liczne
wynalazki,-innowadcje i patenty oraz prestizowe nagrody krajowe i zagraniczne. WAT
wspotpracuje z kilkudziesiecioma krajowymi osrodkami-naukowo-badawczymi, a takze
7 ponad 60 osrodkami (instytutami i uczelniami) zagranicznymi.z20 krajow swiata.

O osiggnieciach Akademii w dziatalnosci badawczo-naukowej swiadezg nagrody pan-
stwowe, nagrody-i wyrdzaienia“Ministerstwa Nauki;oraz Polskiej Akademii-Nauk jak
rowniez ponad-1000 patentow.i-praw ochronnych, w tym 60 zagranicznych. -Efekty
prac badawczyech-WAT, prezentowane na wielu wystawach: krajowych i zagranicz-
nych, weryfikowane w warunkach miedzynarodowej konkurencji, zdobywajg-uznanie
na swiecie irwyrozniane sg medalami oraz innymi prestizowymi nagrodami.

Wojskowa Akademia Techniczna skutecznie korzysta z programéw rozwojowych ofe-
rowanych przez Unie Europejskq i jest zaangazowana wrealizacje waznych-miedzyna-
rodowych projektow badawczo-rozwojowych. Doswiadczenie-Akademii w ich realizacji
swiadczy o tym, ze jest doskonatym partnerem do podjecia wspotpracy naukowej w ra-
mach europejskich proegramoéw rozwejowych sfery B+R. Koordynacja i realizacja badan
w miedzynarodowychzespotach badawczych to takze duza szansa dla studentéw i mto-
dych pracownikéw naukowych Akademii.

Wysoko kwalifikowani eksperci WAT uczestniczqg w praeach naukowo-badawczych
prowadzonych w ramach agend i organizacji NATO oraz Europejskiej Agencji Obrony,
gdzie oprocz zadan zwigzanych z rozwojem technologii obronnych dziatajg na rzecz
zwalczania zagrozen stwarzanych przez miedzynarodowy terroryzm, rozwijania zdol-
nosci w zakresie reagowania kryzysowego, planowania cywilnego.
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Wojskowa
Akademia Wydziat

Techniczna Mechatroniki i Lotnictwa

Wydziat realizuje badania w obszarach:

1
e robotyka, mechanika, automatyka, teoria sterowania, technika mikroprocesorowa E
analiza, programowanie i konstrukcja urzgdzen mechatronicznych na potrzeby zastoso- !
wan militarnych i przemystowych :
teoria naprowadzania rakiet przeciwlotniczych E
radiolokacyjne i telewizyjne uktady okreslania wspotrzednych celéw i rakiet i
cyfrowa filtracja sygnatéw E
systemy przetwarzania i sterowania w czasie rzeczywistym ;
projektowanie urzqdzen mikrofalowych i procesoréw sygnatowych :
kompleksowe badania doswiadczalne wtasciwosci energetyczno-balistycznych statych E
materiatow miotajgcych i paliw rakietowych i
badania i modelowanie zjawisk balistyki wewnetrznej, przejsciowej, zewnetrznej i koncowej E
badania numeryczne propagacji i oddziatywania uderzeniowej fali podmuchu d
¢ projektowanie nowych systemdéw uzbrojenia klasycznego (strzeleckiego i artyleryjskiego)
oraz nowych wzoréw amunicji, uwzgledniajgcych wymagania wspétczesnego pola walki E
i ochrony $rodowiska i
badania wtasciwosci taktyczno-technicznych i eksploatacyjnych broni i amunicji E
technologie wytwaorcze elementow produkowanych metodg metalurgii proszkéow :
analiza zjowisk zachodzgcych w materiatach poddawanych odksztatceniom udarowym
badanie trwatosci elementéw uzbrojenia, prognozowanie stanu oraz zarzgdzanie proce- E

1
1

sem eksploatacji urzgdzen i systemoéw technicznych

termodynamika techniczna, metrologia cieplna

badania wtasciwosci termofizycznych materiatow

modelowanie matematyczne zjawisk wymiany ciepta i masy

inzynieria materiatowa w zakresie wiasciwosci termofizycznych materiatow

komputerowe wspomaganie procesu pomiarow

zagadnienia odwrotne dotyczgce estymacji parametréw termofizycznych ciat statych

aerodynamika obiektéw naziemnych i obiektow latajgcych

dynamika ruchu obiektéw latajgeych

badania wptywu oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne i bezpieczenstwo lotow

statkow powietrznych

projektowanie statkéw powietrznych

e zintegrowane modelowanie strukturalne i aerodynamiczne aerosprezystych uktadéw
nosnych

e ocena wytrzymatosci, trwatosci i bezpieczenstwa pracy uszkodzonych elementéw kon-
strukcyjnych

e badania proceséw eksploatacji systemow technicznych w aspekcie ich niezawodnosci,
efektywnosci i bezpieczenstwa

e modelowanie dynamiki wydzielenia energii i przeptywu niejednorodnych fizycznie osrod-
kow wysokoenergetycznych w zakresie prognozowania zagrozen bezpieczenstwa.
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