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1. Wprowadzenie

Wspolczesny Swiat niesie wiele zagrozen dla bezpieczenstwa ludzi. Zagrozenia te wynikaja
z réznych przyczyn, wsrod ktérych mozna wyréznié¢ takze te, ktore zwiazane sa z wypadkami
spowodowanymi btedami projektowymi i konstrukcyjnymi infrastruktury technicznej, w tym
gltéwnie budowli i urzadzen technicznych, btedami w eksploatacji budowli i maszyn, warunkami
srodowiskowymi oraz inne, w tym takze terroryzm. Swiadomo$é nieuchronnosci wystepowania
niekorzystnych zdarzen, jakimi sg réznego rodzaju wypadki, powoduje konieczno$é dalszych,
intensywnych prac nad poprawa bezpieczenstwa. Wysitki naukowcow i inzynieréw zmierzaja
do maksymalnego zmniejszenia liczby katastrof, ale takze niebagatelng role przywiazuje sie do
podejmowania przedsiewzie¢ majacych na celu minimalizacje skutkéw nieszcze$liwych zdarzen.
Doswiadczenia wskazuja, ze w przypadku wielu tragicznych zdarzen mozliwe byloby ogranicze-
nie strat w ludziach, gdyby stuzby ratownicze dysponowaly wyposazeniem pozwalajacym na
szybkie dotarcie do poszkodowanych oraz ich bezpieczng ewakuacje z miejsca wypadku. Nieste-
ty w przypadku niektérych zaistniatych zdarzen okazato sie, ze stuzby ratownicze nie miaty do
dyspozycji odpowiedniego sprzetu pozwalajacego na dotarcie do ofiar katastrofy lub tez wyposa-
zenie ratownicze nie pozwalalo na szybka ewakuacje poszkodowanych. Nierzadko czas dotarcia
do ludzi wymagajacych pomocy jest gléownym czynnikiem decydujacym o stopniu uszczerbku
na zdrowiu lub nawet o przezyciu. Szczegdlne trudnosci wystepuja przy koniecznosci ewaku-
acji ludzi z obiektéw trudno dostepnych. Do takich obiektéw mozemy zaliczy¢ bardzo wysokie
budynki lub miejsca potozone w terenie, ktérego uksztaltowanie uniemozliwia uzycie tradycyj-
nych $rodkéw ewakuacji (np. tereny gorskie lub akweny wodne powstate w wyniku powodzi lub
tsunami). Na szczegélng uwage zastuguja problemy zwiazane z eksploatacja bardzo wysokich
budynkéw, ktérych coraz wiecej pojawia sie na Swiecie i ktére budowane sa takze w Polsce.
Projektanci i konstruktorzy tych budynkéw, przewidujac potencjalng koniecznosé awaryjnego
opuszczenia budynku, opracowuja sposoby ewakuacji ludzi w przypadkach katastroficznych (np.
pozar). W wiekszosci przypadkéw sa to rozwiazania pasywne, czyli takie, ktére maja zabez-
pieczy¢ samodzielng ewakuacje uzytkownikéw budynku. Pojawiaja sie tu jednak ograniczenia
polegajace na tym, ze moze wystapi¢ taka sytuacja, w ktérej wszystkie przewidywane do ewa-
kuacji drogi sa niemozliwe do uzycia. Wowczas jedyna szanse na bezpieczng ewakuacje moga
zapewni¢ stuzby ratownicze. W przypadku bardzo wysokich budynkéw stuzby ratownicze nie
dysponuja naziemnymi Srodkami pozwalajacymi na ewakuacje ludzi z wyzszych pieter. W ta-
kich przypadkach mozliwosci udzielenia pomocy ograniczaja sie¢ do wykorzystania $§migtowcow.
Jednak ratownik opuszczany na linie moze najczesciej podczas jednorazowej akcji podjacé zaled-
wie jedna osobe.
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Kolejnym problemem jest skomplikowany pilotaz $migtowca spowodowany koniecznoscig wy-
konania precyzyjnego zawisu w poblizu budynku, nierzadko w warunkach zadymienia oraz w wa-
runkach szczegdlnie burzliwej atmosfery jako skutku optywu budynku.

Do ratowania (ewakuacji) ludzi z obiektéw trudno dostepnych, proponuje si¢ wykorzysta-
nie nowego, mobilnego urzadzenia — Urzgdzenia do Ratowania Ludzi (UdRL). Opracowana idea
ewakuacji ludzi z obiektéw trudno dostepnych oparta zostala na podwieszanym pod Smigtow-
cem urzadzeniu, ktére zapewni mozliwosé podjecia jednorazowo kilku oséb. Urzadzenie to bedzie
mialo mozliwo$é przemieszczania sie w pewnym ograniczonym zakresie, niezaleznie od potozenia
$miglowca, oraz zostanie wyposazone w uklad zapewniajacy jego stabilizacje podczas podejmo-
wania na poktad oséb ratowanych.

2. Zagrozenia bezpieczenstwa zwigzane z wysokimi obiektami

2.1. Wysokie obiekty budowlane na $wiecie

Na $wiecie istnieja i wciaz powstaja budynki o znacznej wysokoéci. Najwyzszy z nich wy-
budowany zostal w Dubaju i osiagnal niebotyczna wysokosé 828 m, zas az szesnascie budowli
ma wysokosé przekraczajaca 400 m. Jesli za ,drapacze chmur” uznamy budynki o wysokosci
powyzej 100 m, to nalezy odnotowaé fakt, ze w niektérych miastach swiata tego typu obiektow
jest nawet kilkaset (tabela 1). Najwiecej wysokich budowli powstalo w Chinach — ponad 1700,
a na calym Swiecie jest ich kilka tysiecy.

Tabela 1. Liczba budynkéw o wysokosci powyzej 100 m [1]

Miasto Panstwo blll:il;ikl){zw Miasto Panstwo blll:il;ikl){zw
Nowy Jork USA 765 Guangzhou Chiny 214
Szanghaj Chiny 704 Kuala Lumpur Malezja 210
Hong Kong Chiny 659 Jakarta Indonezja 174

Zjednoczone
Dubai Emiraty 371 Panama City Panama 165
Arabskie

Bangkok Tajlandia 365 Seul Korea Ptd. 164
Tokio Japonia 363 Mumbar Indie 155
Chicago USA 342 Moskwa Rosja 145
Toronto Kanada 249 Stambut Turcja 127
Kanton Chiny 214 Sydney Australia 123

W Europie takze istnieja bardzo wysokie budynki i obiektéw o wysokosci ponad 150 m jest
na naszym kontynencie ponad 130 (tabela 2).

W ostatnich latach w Polsce pojawita si¢ réwniez spora ilo$¢ budowli, ktére mozna zaliczy¢
do tzw. ,drapaczy chmur”. W naszym kraju istnieje 67 budynkéw o wysokosci powyzej 70 m
(tabela 3). Wysokos¢é 70m jest o tyle istotna, ze w Polsce jedynie do tej wysokosci mozliwe
jest ewakuowanie ludzi za pomoca naziemnych srodkéw, bedacych na wyposazeniu Panstwowej
Strazy Pozarnej (PSP). Najwyzszy budynek w Polsce znajduje sie w Warszawie — jest nim Palac
Kultury i Nauki, a jego wysoko$¢ wynosi 237 m.

Dane wskazuja, ze liczba budynkéw o znacznej wysokosci wciaz ro$nie i nalezy przypuszczac,
iz proces ten bedzie trwal nadal. Jednocze$nie nalezy liczy¢ sie z tym, ze wraz ze wzrostem liczby
tzw. ,drapaczy chmur” wzrasta prawdopodobienstwo wystapienia wypadku.
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Tabela 2. Najwyzsze budynki w Europie [2]

Budynek | Miasto | Panstwo Wy[sI(r)ll]iosc Budynek Miasto | Panstwo Wy[sI(r)ll]iosc
Federation Gorod
Tower . Stolic: .
. Moskwa | Rosja 354 . Moskwa Rosja 257
Basznia Basznia
Wostok Petersburg
OKO Frankfurt
Tower Moskwa | Rosja 354 Messerturm nad Niemcy 257
wieza pld. Menem
Mercury Moskwa | Rosja 339 Torre Caja Madryt | Hiszpania 250
City Tower W ! Madrid Y P
Wielka Torre de . .
The Shard | Londyn Brytania 309,6 Cristal Madryt | Hiszpania 250
OKO Tower
Furasia | Moskwa | Rosja 309 (wieza Moskwa Rosja 245
biurowa)
Gorod Wieza
StOhC.: Moskwa | Rosja 302 Federaga Moskwa Rosja 243
Basznia Basznia
Moskwa Zapad
Commerz- | Frankfurt Uniwersvtet
bank nad Niemcy 300 W. Y . | Moskwa, Rosja 240
Moskiewski
Tower Menem
Basznia C | Moskwa | Rosja 268,4 Imperia Moskwa Rosja 239
Tower
Triumph Palac
P Moskwa | Rosja 264 Kultury |Warszawa| Polska 237
Palace . .
i Nauki
Sapphire Torre Sacyr
of Stambut | Turcja 261 Vallehor- Madryt |Hiszpania 236
Istanbul moso

2.2. Zagrozenia zwigzane z uzytkowaniem wysokich obiektéw

Projektanci i konstruktorzy budynkéw doktadaja wszelkich staran aby zapewnié bezpieczen-
stwo oséb przebywajacych w budynkach, przy czym, przewidujac mozliwo$é¢ wystapienia sytuacji
katastroficznej lub chocby niebezpiecznej, staraja sie rozwiaza¢ problem bezpiecznej ewakuacji
ludzi.

Zagrozenia bezpieczenstwa moga wynika¢ z mozliwoéci uszkodzenia konstrukeji budynku lub
wrecz catkowitego zniszczenia obiektu. Uszkodzenia lub zniszczenia konstrukcji budowli moga
powstaé na skutek:

e wadliwego projektu budynku;

e bledéw w technologii wykonania lub zastosowania niewlasciwych materiatéw konstrukceyj-
nych;

e nieprawidlowej eksploatacji obiektu — np. przekroczenia dopuszczalnych obcigzen eksplo-
atacyjnych;

e klesk zywiotowych, takich jak np. trzesienie ziemi lub tornado;
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Tabela 3. Najwyzsze budynki w Polsce [3]

Budynek Miasto Wysokos¢ Budynek Miasto Wysokos¢
[mn] [mn]
Palac Inter
Kultury Warszawa 237 Continental | Warszawa 164
i Nauki Warsaw
War.s w Warszawa 220 Cosmopolitan Warszawa 160
Spire Twarda 2/4
Sky Tower Wroctaw 212 Q22 Warszawa 159
Warsaw Trade Warszawa 208 Oxord Warszawa 150
Tower Tower
Skyliner Warszawa 195 Sea Towers Gdynia 142
Zlota 44 Warszawa 192 Intraco I Warszawa 138
Rondo I Warszawa 192 Sienna Towers | Warszawa 130
Generation Warszawa 180 Olivia Star Gdansk 130
Park
Hotel Marriott | Warszawa 170 Spektrum Warszawa 128
Warsaw
Financial Warszawa 165 PAZIM Szczecin 128
Center

e nieprawidlowego remontu budynku;
e katastrof komunikacyjnych;

e dziatan terrorystycznych.

Kolejnym, stosunkowo czesto wystepujacym zagrozeniem, jest mozliwos¢ wystapienia pozaru,

ktory moze powstaé z powodu:

e wadliwej pracy lub niewladciwej eksploatacji urzadzen i instalacji, w ktére jest wyposazony
budynek (np. klimatyzacji, instalacji elektrycznej, instalacji gazowej, wind, urzadzen AGD
itp.);

e zapriszenia ognia przez uzytkownikéw (mieszkancéw);

e klesk zywiotowych (np. wyladowania atmosferyczne, trzesienia ziemi, tornada);

e katastrof komunikacyjnych;

e dziatan terrorystycznych.

Zaréwno uszkodzenie konstrukcji budynku, jak i wystapienie pozaru niosa ze sobg niebez-
pieczenstwo dla zdrowia i zycia ludzkiego. Po zaistnieniu niekorzystnego zdarzenia, jesli w jego
wyniku ludzie nie doznali bezposrednio obrazen, czesto ich zdrowie i zycie zalezne jest od moz-
liwoéci bezpiecznej i szybkiej ewakuacji z budynku. Doswiadczenia wskazuja, ze w przypadkach
wielu katastrof ludzie unikneliby obrazen lub $mierci, gdyby mozliwe bylo opuszczenie strefy
zagrozenia w odpowiednim czasie.

2.3. Metody ewakuacji ludzi z wysokich budynkéw

Jak juz wspominano, architekci i konstruktorzy majac Swiadomosé mozliwosci zaistnienia
wypadku, muszg uwzglednia¢ w swoich projektach sposoby awaryjnego opuszczenia obiektu przez
jego uzytkownikéw.

Analizujac systemy bezpieczenstwa stosowane w wielu budynkach, mozna wyrédzni¢ nastepu-
jace dwie podstawowe metody ewakuacji ludzi:
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e samodzielna ewakuacja os6b znajdujacych sie w zagrozonym obiekcie;

e ewakuacja ludzi przez stuzby ratownicze.

Podstawowym sposobem opuszczenia budynku jest samodzielna ewakuacja. W celu zapew-
nienia mozliwosci bezpiecznego opuszczenia budynku juz na etapie projektowania obiektu prze-
widuje sie zwielokrotnienie drog ewakuacji, wyposazenie budynku w specjalne klatki schodo-
we odizolowane do pozostalych pionéw komunikacyjnych, wyposazenie budynku w zewnetrzne
schody przeciwpozarowe lub zainstalowanie specjalnych urzadzen pozwalajacych na opuszczenie
obiektu bez korzystania z klatek schodowych.

Do specjalnych urzadzen ewakuacyjnych mozna m.in. zaliczy¢:

e windy ewakuacyjne znajdujace si¢ na zewnatrz budynkéw;
e indywidualne uprzeze ewakuacyjne (rys. la);

e rckawy ewakuacyjne (rys. 1b)

=

B eeetn i, . Ly

Rys. 1. (a) Urzadzenie ,Rescue Reel”, (b) rekaw ewakuacyjny [5]

Ewakuacja realizowana przez stuzby ratownicze moze odbywac sie w zasadzie trzema sposo-
bami:

e 7z wykorzystaniem urzadzen naziemnych (drabiny, skokochrony);
e sprowadzanie lub transport zagrozonych ludzi przez ratownikéws;

e 7 wykorzystaniem $miglowcow.

W Polsce, ale takze w wielu innych krajach, zadania zwiazane z ewakuacja ludzi z miejsc
niebezpiecznych powierzono Panstwowej Strazy Pozarnej (PSP), a takze nierzadko realizuja
je ratownicy z Ochotniczej Stazy Pozarnej (OSP). Specyfika dzialan w sytuacjach koniecznej
ewakuacji ludzi z wysokich budynkéw spowodowata, ze w kazdym wojewddztwie w strukturach
PSP wydzielono Specjalna Grupe Ratownictwa Wysokos$ciowego (SGRW).

Ewakuacja ludzi z wysokich obiektéw odbywa si¢ najczesciej z wykorzystaniem drabin. Jed-
nak wystepuje tu ograniczenie maksymalnej wysokosci podejmowania poszkodowanych wyni-
kajace z zasiggu drabiny. W Polsce stuzby ratownicze dysponuja sprzetem pozwalajacym na
ewakuacje z maksymalnej wysokosci 68 metréow. Uzywane sa takze urzadzenia zapewniajace
mozliwoé¢ bezpiecznego ladowania na ziemi po skoku z np. okna budynku. Sa to tzw. ,skoko-
chorny” (rys. 2).

Uzycie skokochronu obarczone jest takze ograniczeniami, do ktérych zaliczamy maksymalna,
bezpieczna wysokosé skoku (dla zaprezentowanego modelu ,Lubawa 8 jest to 16 m). Ponadto
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Rys. 2. Skokochron ,,Lubawa 8” [6]

odstep czasowy miedzy skokami wynosi srednio 20 sekund i wynika z koniecznodci opuszczenia
urzadzenia przez osobe ewakuowana.

W przypadkach, kiedy nie ma mozliwosci uzycia urzadzen naziemnych (np. ze wzgledu na
zbyt duza wysoko$¢ budynku), ratownicy podejmuja probe ewakuacji ludzi, wykorzystujac do
tego specjalistyczny sprzet (liny, specjalne nosze, aparaty tlenowe itp.). Jednak ta metoda ewaku-
acji wymaga, aby ratownicy dotarli do miejsc, w ktérych znajduja sie osoby oczekujace na pomoc.
Jesli ze wzgledu na wysoko$é budynku nie mozna uzyé sprzetu naziemnego i drogi ewakuacyj-
ne sa catkowicie niedrozne, wowczas pozostaje tylko jedna mozliwos¢ opuszczenia zagrozonych
miejsc — wykorzystanie smigtowcow.

Ewakuacja z wykorzystaniem smigtowcéw jest stosunkowo skutecznym sposobem na opusz-
czenie wysokiego budynku, jednak istnieje tu wiele ograniczen, ktére nierzadko uniemozliwiaja
uzycie tych maszyn. Najefektywniejszym sposobem podjecia na poktad $migtowca ludzi jest la-
dowanie na dachu budynku, przy zalozeniu, ze zagrozone osoby sa w stanie tam dotrze¢. Okazuje
sie jednak, ze architekci przeswiadczeni o skutecznosci technologii zabezpieczen konstrukcji bu-
dynku planuja wykorzystanie dachu budynku na umieszczenie tam réznego rodzaju urzadzen,
poczawszy od agregatow klimatyzacji, poprzez anteny stacji radiowych, telewizyjnych i sieci
komoérkowych, skonczywszy na umieszczaniu elementéow dekoracyjnych. W praktyce ladowanie
na dachu wigkszosci ,drapaczy chmur” w Polsce jest niemozliwe. W przypadku koniecznosci
ewakuacji ludzi z dachu budynku, na ktérym ladowanie jest niemozliwe, jedynym sposobem jest
wykonie zawisu przy krawedzi dachu. Jednak manewr taki jest bardzo trudny i czasami wrecz
zagrazajacy bezpieczenstwu smiglowca. Jest to spowodowane asymetria optywu wirnika nosne-
go, ktora wynika z faktu, iz cze$¢ wirnika poddawana jest oddzialywaniu strumienia odbitego
od dachu (rys. 3).
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Rys. 3. Symulacja oplywu wirnika nos$nego $miglowca [7]

Wyniki badan aerodynamicznych (Instytut Lotnictwa w Warszawie [7]) w zakresie wplywu
wysokich budynkéw na predkosé i kierunek wiatru pokazuja, ze lot w poblizu tego typu budowli
moze by¢ bardzo trudny lub wrecz ryzykowny.
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Mozna wiec stwierdzié¢, ze ewakuacja ludzi z wysokich budynkéw w niektérych przypad-
kach bedzie bardzo trudna lub wrecz niemozliwa do zrealizowania. Stad tez podjeto si¢ préby
zaprojektowania urzadzenia podwieszanego pod $migtowcem, ktoére pozwalaltby na dotarcie do
dowolnego miejsca w fasadzie budynku i bezpiecznego podjecia ratowanych oséb.

3. Koncepcja urzadzenia do ratowania ludzi (UdRL)

3.1. Wymagania stawiane przed UdRL

Projektowane urzadzenie otrzymalto nazwe GAMA (skréotowiec od pierwszych liter nazwisk
i imion autoréw projektu).

Przeznaczeniem urzadzenia bedzie zapewnienie bezpiecznej ewakuacji do 5 oséb jednoczesnie
z budynkoéw o dowolnej wysokosci. Przewiduje sig, ze mozliwe bedzie podjecie na poktad UdRL
0s6b z dowolnego miejsca, a wiec zaréwno z dachu, jak i z balkonéw czy tez okien. GAMA
bedzie podwieszone pod $migtowcem, przy czym mozna bedzie wykorzystaé¢ kazdy $migltowiec
(po odpowiednim przystosowaniu go) o udzwigu conajmniej 1500 kg.

Przewiduje sie, ze UdRL bedzie mialo mozliwo$é (w ograniczonym zakresie) samodzielne-
go przemieszczania sig, co spowoduje, ze dotarcie do pozadanego miejsca budynku nie bedzie
wymagalo bardzo precyzyjnego sterowania polozeniem przestrzennym Smiglowca (rys. 4).

Rys. 4. Koncepcja urzadzenia GAMA

Zakltada sie nastepujace wlasciwosci UdRL — GAMA:

e mozliwos¢ zmiany dhugosci liny taczacej Smiglowiec z GAMA w zakresie Hg = 10+ 100 m
(realizowane ze Smiglowca);

e mozliwosé ruchu urzadzenia w pionie (realizowane przez operatora GAMA) w zakresie
Hy = £10m;

e mozliwos¢ samodzielnego przemieszczania sie urzadzenia w ptaszczyznie X-Y. Maksymalne
odchylenie liny od pionu wyniesie § = £10°. W zaleznoéci od dtugosci liny odchylenie od
pionu wyniesie L = (2 + 19) m, w dowolnym kierunku;

e wykonywanie dowolnego ruchu obrotowego;
e maksymalna predkosé ruchu w dowolnym kierunku wyniesie Vg < 3m/s;
e urzadzenie bedzie wyposazone w uktad stabilizacji potozenia i ruchu;

e urzadzenie musi zapewnia¢ stabilne polozenie przy budynku w czasie podejmowania rato-
wanych oséb.
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3.2. Rozwiagzania konstrukcyjne UdRL

GAMA bedzie prostopadtoécienna klatks wyposazona w cztery zespoly napedowe, wciagarke,
urzadzenia do kotwiczenia do budynku oraz pulpit sterowniczy (rys. 5).

1 I—S

2\ =

ol =

3

4

Rys. 5. Schemat konstrukcyjny GAMA: 1 — wciagarka, 2 — miejsce zabudowania zespotu napedowego,
3 — drzwi wejsciowe, 4 — pulpit sterowniczy, 5 — lina i przewdd zasilajacy

UdRL wyposazone bedzie w cztery zespoly napedowe, ktore beda stanowily $migla o sta-
tym kacie nastawienia napedzane silnikami elektrycznymi. Odpowiednie rozmieszczenie zespotoéw
napedowych zapewni wymagany ruch postepowy i obrotowy urzadzenia (rys. 6).

¢
¢

Rys. 6. Rozmieszczenie zespoléw napedowych: 1 + 4 — zespoly napedowe, 5 — pulpit sterowniczy

Wyposazenie Smiglowca we wciagarke pozwoli na ustalenie polozenia urzadzenia (w pionie)
zgodnie z potrzebami wynikajacymi z geometrii budynku i umiejscowienia akcji ratowniczej. Za-
ktada sie, ze Smigtowiec bedzie operowal na putapie powyzej dachu budynku, co powinno zredu-
kowaé zagrozenia zwigzane z wptywem budynku na ruch powietrza oraz wynikajace z operowania
$miglowca w poblizu elementéw konstrukcyjnych budynku. Zadaniem operatora $migltowca be-
dzie w miare¢ precyzyjne ustalenie potozenia catego zespotu ,$migtowiec-UdRL” w celu dotarcia
do miejsca ewakuacji. Doswiadczenia z dotychczas przeprowadzonych akcji ratowniczych wska-
zuja, ze najwiecej czasu zajmowalo ustalenie takiego polozenia $migltowca, aby ratownik mogt
podja¢ ewakuowang osobe. W przypadkach znacznego stopnia burzliwosci atmosfery, a takze
podczas operowania Smigtowca w poblizu przeszkdd, operacja ta zajmowala szczegdlnie duzo
czasu i nacechowana byl znacznym ryzykiem. Projektowane urzadzenie GAMA, dzigki zespotom
napedowym oraz wlasnej wciagarce, bedzie mialo mozliwos¢ autonomicznego przemieszczania
sie wzgledem $miglowca i tym samym precyzyjnego dotarcia do miejsca ewakuacji.

Przewiduje sig¢, ze podczas akcji ratowniczej UdRL bedzie obstugiwane przez dwuosobowy
personel — operatora i ratownika. Zadaniem ratownika bedzie oczywiscie pomoc ewakuowanym
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w bezpiecznym opuszczeniu budynku. Operator bedzie sterowal potozeniem urzadzenia, ustale-
niem jego polozenia wzgledem budynku w czasie akcji ratowniczej oraz bedzie utrzymywal stata
tacznosé z zatoga Smiglowca. GAMA zostanie wyposazona w systemy starowania pozwalajace
na stabilizacje ruchu z uwzglednieniem zmian potozenia Smigtowca.

Odrebny problem stanowi rozwiazanie sposobu ustalenia potozenia GAMA podczas podej-
mowania na poktad oséb ewakuowanych. Wstepnie przewidziano dwie podstawowe metody ,,mo-
cowania” UdRL do budynku:

e ustalenie polozenia za pomoca wykorzystania ciagu zespotéw napedowych, ktory bedzie
ndociska¢” urzadzenie do np. Sciany budynku;

e zacumowanie urzadzenia przy wykorzystaniu urzadzen mechanicznych. Moze to byé np.
zesp6l, zbudowanych pod podloga urzadzen — pneumatycznie wystrzeliwanych harpunéow
(rys. 7). W tym przypadku konieczne bedzie rozwiazanie problemu swobody ruchu $mi-
glowca. Mozna tu rozpatrywaé zastosowanie sprzegta we wciagarce umozliwiajacego ruch
$miglowca przy ustalonym potozeniu GAMA.

1 2 3 4

Rys. 7. Zesp6l pneumatycznie wyrzucanych harpunéw: 1, 4 — zespot harpunéw kotwiczacych, 2 — drzwi,
3 — ktadka

UdRI wyposazone bedzie takze w mechanicznie otwierane drzwi (rys. 8) oraz kladke pozwa-
lajaca na polaczenie urzadzenia z budynkiem (rys. 9).

R 1“ —
L@%mu:.f
! 2 ;/ L

Rys. 8. Drzwi wejsciowe (widok z géry): 1 — podloga, 2 — rolki, 3 — prowadnice, 4 — drzwi
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Rys. 9. Kladka ewakuacyjna (widok z géry)

Przewiduje sie, ze oprocz zasilania pradem elektrycznym czterech silnikéw zespoléw nape-
dowych, zasilane energia elektryczna beda takze:

e pulpit sterowniczy;
e wciagarka;

e odwietlenie wnetrza urzadzenia, jak rowniez reflektory umozliwiajace oswietlenie miejsca
akcji ratowniczej;

e naped sprezarki zespolu pneumatycznie wystrzeliwanych harpunéw mocujacych.

Ze wzgledu na znaczne zapotrzebowanie energii elektrycznej przewiduje sie pobieranie energii
elektrycznej ze Smigtowca. GAMA bedzie wyposazone w akumulator stanowiacy awaryjne zrédlo
zasilania.

4. Podsumowanie

Opracowana koncepcja urzadzenia GAMA do ratowania ludzi z budynkéw o znacznej wy-
sokosci zaklada, ze Smiglowiec bedzie ustalal pozycje urzadzenia, ale precyzyjne osiggniecie za-
mierzonego polozenia wzgledem budynku bedzie realizowane przez UdRL dzigki jego mozliwosci
autonomicznego przemieszczania sie. Koncepcja uzycia zespotu ,$migtowiec-GAMA” przewiduje
operowanie smigltowca powyzej dachu budynku, w zwiazku z czym nalezy oczekiwaé znacznego
skrocenia czasu akcji oraz podniesienia poziomu bezpieczenstwa. Wydaje sie jednak, ze najwaz-
niejsza korzyscia z zastosowania takiego urzadzenia bedzie to, ze pozwoli ono na dotarcie do
praktycznie kazdego miejsca na zewnetrz budynku i tym samym zwiekszy szanse na ewakuacje
ludzi z miejsca zagrozenia.

W ramach projektu GAMA dotychczas zrealizowano nastepujace zagadnienia:

e identyfikacja zagrozen wynikajacych w eksploatacji wysokich budynkdw;
e analiza mozliwosci ratowania ludzi w sytuacjach katastroficznych;

e sformutowanie zalozen i wymagan stawiane przed UdRL;

e opracowanie koncepcji konstrukcyjnej UdRL;

e analiza gtéwnych problemoéw zwiazanych z projektem.

W perspektywie dalszych prac przewiduje sie:
e obliczenia w zakresie dynamiki ruchu uktadu ,$migtowiec-UdRL”;
e opracowanie systemu ustalania polozenia (cumowania) urzadzenia wzgledem budynku;
e opracowanie uktadu sterownia autonomicznym ruchem UdRL;

e okreslenie parametrow ruchu zespotu ,$migltowiec-GAMA”;



Projekt urzqdzenia do ratowania ludzi z obiektow trudno dostepnych

15

e dobdr zespoléw napedowych;
e dobor wyposazenia urzadzenia;
e projekt konstrukcyjny urzadzenia;

e wykonanie makiety urzadzenia.
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The design equipment to rescue people from inaccessible areas

Despite the progress in science and technology of buildings, accidents still happen. Accidents happen
due to defects in design, improper operation of buildings and natural disasters or terrorism. In the case
of particullarly tall buildings, the biggest problem is the evacuation of people located at high altitude.
There are cases where rescuers cannot reach the people in the target zone and can not use helicopters. The
developed idea of evacuation from hard-to-reach objects is based on a unit suspended under a helicopter,
which will provide the opportunity to rescue at once a few people. This device will be able to move in a
limited range, regardless of the position of the helicopter.

The paper presents analysis of the possibility of rescuing people from difficult-to-reach objects. It
presents concepts of construction of the equipment to rescue people from inaccessible areas, and describes
technical solutions ensuring its mobility and stability.
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The aim of the present study is to perform frequency analysis of the signal of X4 Unmanned
Aerial Vehicle (UAV). Phantom 3 drone was used in this experiment. The UAV was equipped
with four rotating propellers — X4 structure (12000 rpm/min). An acoustic signal of the
drone was acquired when the recording equipment was attached to the drone and when
recording equipment was in self-standing position. The drone was hovering at 50m and
later on at 100 m. After that the UAV was moving to the distance of 1km. The signal of
UAV can become a source of information based on which the object/operator can make
certain decisions. It is therefore necessary to detect and recognize such objects in real time.
Frequency analysis shows that some specific characteristic signal features are clearly visible
in the signal even if the object is far away from the recording equipment.

1. Introduction

Unmanned Aerial Vehicles (UAV) become very popular and are more and more widely used
in military service and in everyday life for, i.e., recreation, military applications or to increase
the safety of citizens. UAV are increasingly used in ecological research since they are capable
of making sophisticated maps and may scan terrain for forest fires [1], [2]. They can contribute
to safe infrastructure maintenance and management. Often, however, these objects being in
possession of civilians can become a source of danger and impact on privacy [3], [4]. In military
usage, UAV are attractively seen as a possibility to counter insurgents and terrorists [5]. UAV
can operate in area where human life can be endangered. Current UAVs are controlled by the
operator, and the operator determines the position and flight parameters of the drone. UAV,
however, can be equipped with a set of sensors, based on which UAV may become an intelligent
system, move on its own, and recognize ambient sounds making decisions and provide relevant
information to the operator.

Because UAV can appear in restricted areas and can become a source of information based
on which the object/operator can make a certain decision, it is therefore necessary to detect
and recognize such objects in real time. For this reason, an acoustic signal of the drone can be
recorded. After that, the recorded signal can be analyzed in the time or frequency domain. The
aim of the present study is to perform frequency analysis of the signal of X4 UAV — Phantom 3.

2. Methods

Unmanned Aerial Vehicle — the X} UAV

The X4 UAV Phantom 3 has been used in the experiment. The X4 UAV is presented in
Fig. 1. The drone was equipped with 4 rotating propellers rotating with 960 rpm/v (max RPM
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is around 12000 rpm at 12.6 V). The maximum speed of the drone is 60 km/h. The ceiling to
which drone operates the flights reaches 1500 m AGL.

Recording equipment and recordings

The acoustic signal of X4 UAV was recorded using Olympus LS-11 digital recorder. The
sound was acquired with 44.1kHz sampling rate and 16-bit signal resolution (mono recording).
The recordings of the sound of drone were performed when the drone was hovering at 50 m
and later on at 100 m, and after that when the drone was moving to the distance of 1km. The
recording equipment was self-standing and positioned according to Fig. 1.

(2)

(b)

Rys. 1. (a) The self-standing measurement equipment; (b) the X4 UAV

The recordings were also performed when the recording equipment was attached to the drone
and the drone was hovering at 50 m and later on at 100 m.

Procedures

Frequency analysis of the signal of the X4 UAV was performed using Audacity Software. The
Hamming window function was applied to the analysis.

3. Results and discussion

In Fig. 2, a spectrum of the X4 UAV signal at 50 m above the recording equipment is presented.

1000Hz 2000Hz 3000Hz 4000Hz 5000Hz 6000Hz 7000Hz 8000Hz 9000Hz 10000Hz 11000Hz 12000Hz 13000Hz 14000Hz 15000Hz 16000Hz 17000Hz 18000Hz 19000Hz 20000Hz 21000HZ

Rys. 2. The spectrum of the X4 UAV signal at 50 m over the recording equipment
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As presented in Fig. 2, characteristic frequencies appear to 5500 Hz. The peaks appear around
753 Hz, 1352 Hz, 2128 Hz, 2733 Hz, 3678 Hz, 4096 Hz, and 5390 Hz.

Figure 3 presents a spectrum of the X4 UAV signal at 100 m and over the recording equip-
ment.
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Rys. 3. The spectrum of the X4 UAV signal at 100 m over the recording equipment

The characteristic frequencies also appear up to 5500 Hz. The peaks occur around 500 Hz,
1017 Hz, 1614 Hz, 2221 Hz, 3322 Hz, 4190 Hz, and 5210 Hz.

Figure 4 presents a spectrum of the X4 UAV signal at 50 m when the recording equipment
was attached to the drone.
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Rys. 4. The spectrum of the X4 UAV signal at 50m when the recording equipment was attached to the
drone

According to Fig. 4, characteristic peaks appear around 743 Hz, 1004 Hz, 3230 Hz, 3916 Hz,
4390 Hz, and 5327 Hz.

Figure 5 presents a spectrum of the X4 UAV signal at 100 m with the recording equipment
attached to the drone.

As presented in Fig. 5, characteristic frequencies appear up to 5500 Hz. The peaks can be
selected around 567 Hz, 744 Hz, 978 Hz, 1218 Hz, 2477 Hz, 3619 Hz, 4795 Hz, and 5456 Hz.

Figure 6 presents a spectrum of the X4 UAV on 100m at a distance of 1km from the recording
equipment.

The characteristic frequencies can be selected up to 5500 Hz but the spectrum is less stronger

than the spectrum obtained for the rest cases in this experiment. The peaks appear around
310 Hz, 1092 Hz, 3511 Hz, 3877 Hz, 4608 Hz, and 5404 Hz.
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Rys. 5. The spectrum of the X4 UAV signal at 100 m when recording equipment was attached to the
drone
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Rys. 6. The spectrum of the X4 UAV signal at 100m at a distance of 1km from the recording equipment

4. Conclusions

The aim of the present study is to perform frequency analysis of the signal of the X4 UAV
Phantom 3. Measurements were performed with the recording equipment attached to the drone
and with the self-standing recording equipment. For the measurements taken with self-standing
recording equipment, the spectra were similar between 50 m and 100 m. The characteristic fre-
quencies appeared up to 5500 Hz. For the measurements taken with the attached recording
equipment to the drone, the spectra were also similar between 50 m and 100m. The charac-
teristic frequencies also appeared up to 5500 Hz. The spectrum of the X4 UAV on 100m at a
distance of 1 km from the recording equipment is presented. It exhibits the characteristic peaks
up to 5500 Hz.
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Analiza czestotliwoSciowa sygnalu bezzalogowego statku powietrznego w uktadzie X4

Celem pracy bylo przeprowadzenie analizy czestotliwosciowej sygnatu bezzalogowego statku powietrz-
nego (BSP) w ukladzie X4. W do$wiadczeniu zostal uzyty dron Phantom 3. BSP wyposazony byl w cztery
obracajace sie $§migla — uklad X4 (12000rpm/min). Sygnal akustyczny drona uzyskano, gdy urzadzenie
rejestrujace byto dotaczone do drona i gdy urzadzenie rejestrujace znajdowalo sie¢ w pozycji samodzielnie
stojacej. Dron unosil sie na wysokosci 50m, a pézniej na wysokosci 100 m, po czym BSP poruszal sie na
odleglo$¢ 1km. Sygnal BSP moze staé sie Zrédlem informacji, na podstawie ktorej obiekt/operator moze
podejmowaé pewne decyzje. Konieczne jest zatem wykrywanie i rozpoznawanie takich obiektow w czasie
rzeczywistym. Analiza czestotliwosci wykazala, ze pewne specyficzne cechy sygnatu sg wyraznie widoczne
w sygnale, nawet jesli obiekt znajduje sie daleko od urzadzenia rejestrujacego.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XVII 2016

ZASOBNIK BADAWCZY ZYGMUNT-M — REALIZACJA TECHNICZNA
(Projekt NCBiR nr PBS1/A9/15/2012)

MAJ MORDZONEK, MARCIN BRYL, STANISEAW RYMASZEWSKI,
ZBIGNIEW JAKIELASZEK, MACIEJ BIALECKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

e-mail: maj.mordzonek@itwl.pl; marcin.bryl@itwl.pl; stanislaw.rymaszewskil@itwl.pl;

zbigniew.jakielaszek@Qitwl; maciej.bialecki@itwl.pl

Celem projektu ,,Zastosowanie technik mikrofalowych do obserwacji powierzchni Ziemi”
nr PBS1/A9/15/2012 byto opracowanie demonstratora radaru z syntetyczna apertura (SAR)
przeznaczonego do montazu na nieduzych zatogowych statkach powietrznych. Do realizacji
tego zadania niezbedne byto zapewnienie ruchu nosiciela radaru, gdyz nie jest mozliwe zbada-
nie radaru w warunkach naziemnych bez ruchu aparatury. Konieczne wiec byto opracowanie
lotniczego zasobnika badawczego, ktory mégltby byé podwieszany pod skrzydtem nieduzego
statku powietrznego oraz demonstratora radaru z syntetyczna apertura przeznaczonego do
montazu na nieduzych zalogowych statkach powietrznych. W celu uproszczenia prac zwia-
zanych z konstruowaniem lotniczego zasobnika i demonstratora radaru wykorzystano stelaz
zasobnika MARS S-1 z elementami podwieszenia. Taki wybér zdeterminowany byt rodzajem
belki podwieszenia nosiciela badawczego. Wyniki uzyskane w projekcie nalezy uznaé za po-
zytywne 1 bedace dobra baza do dalszych prac nad krajowym radarem SAR dla niewielkich
BSP. Praca zostala wykonana ze srodkéw NCBiR, projekt nr PBS1/A9/15/2012.

1. Przeznaczenie zasobnika

Prototypowy samolotowy zasobnik ZY GMUNT-M jest przeznaczony do zabudowy i przepro-
wadzenia badan radarowego systemu mikrofalowego zobrazowania powierzchni Ziemi o nazwie
uSAR z wykorzystaniem latajacego laboratorium ITWL [1] , [2], [5].

2. Zalozenia projektowe

Glownym zadaniem koniecznym do zrealizowania projektu byto wykonanie autonomicznego
zasobnika mogacego pomiesci¢ urzadzenia niezbedne dla dzialania radaru uSAR z wymiarami
dostosowanymi do BSP o udzwigu do 15 kg.

W celu uproszczenia prac zwiazanych z konstruowaniem lotniczego zasobnika do demon-
stratora radaru uSAR postanowiono do jego budowy wykorzysta¢ samolotowa wyrzutnie rakiet
MARS S-1. Dodatkowo przyjeto ponizsze zalozenia dotyczace jego konstrukeji:

e maksymalna dtugo$¢ 120 cm,

e Srednica 35 cm,

e maksymalna masa catkowita z wyposazeniem 30 kg,

e mozliwos¢ podwieszenia na standardowej belce samolotu Iskra.

Przyjeto réwniez, ze w zasobniku ZYGMUNT-M powinno znajdowaé sie kilka oddzielnych

przedzialow, mogacych pomiesci¢ urzadzenia systemu radarowego oraz dodatkowe elementy
wspomagajace prace uSAR [1], [2], [3].
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Rys. 1. Wymiary zasobnika ZYGMUNT-M
3. Realizacja zasobnika ZYGMUNT-M dla radaru uSAR

Zasobnik zaprojektowano na bazie samolotowej wyrzutni pociskéw rakietowych MARS S-1.
Do prac wykorzystano czes¢ korpusu wyrzutni zawierajaca elementy umozliwiajace podwieszenie
pod belka samolotowa. W celu wzmocnienia konstrukeji zasobnika zaprojektowano dodatkowy
stelaz. Koniecznym bylo réwniez zwickszenie pojemnoéci zasobnika. Srednica wyrzutni MARS
S-1 wynosita 170 mm, co znacznie ograniczytoby ilo$¢ miejsca wewnatrz projektowanego zasob-
nika. Dodatkowe elementy wspomagajace pozwolily na powickszenie wewnetrznej przestrzeni.
Osiagnieto to poprzez zmiang ksztaltu wreg z owalnej na eliptyczna. Dzigki temu dwukrotnie
zwiekszono szerokos¢ zasobnika w stosunku do szerokosci wyrzutni MARS S-1. Wszystkie opi-
sane elementy konstrukcyjne zasobnika przedstawiono na rysunku 2.

Ucho mocowania zasobnika

Rozszerzenia wreg
(kolor srebrny) do belki samolotowej
&
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Element korpusu . A " vy

wyrzutni ot
MARS S-1 Stelaz wzmacniajacy e ol
(kolor grafitowy) (kolor srebrny) ey«

Rys. 2. Stelaz zasobnika ZYGMUNT-M wraz z elementami mocowania zasobnika do belki

Po wykonaniu i zmontowaniu opisanych elementéw przeprowadzono proby podwieszenia kon-
strukcji nosnej zasobnika. W czasie naciagania elementu mocujacego zasobnik do belki samolo-
towej (ucha) pojawilo sie ugiecie konstrukeji. W konsekwencji zdecydowano o zaprojektowaniu
dodatkowej naktadki usztywniajacej, ktéra pozwoli na ,zamkniecie” konstrukcji stelaza od gé-
ry. Po wykonaniu i zamontowaniu naktadki usztywniajacej nie stwierdzono w dalszych prébach

ugie¢ stelaza zasobnika.
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W kolejnych etapach budowy zasobnika zaprojektowano oplywy: przedni, boczne oraz tyl-
ny. Oplywy zostaly wykonane z maty weglowej w technologii kompozytowej. Pozwolilo to na
ograniczenie wagi elementéw oraz zminimalizowalo wplyw materialu na zaklécenia sygnatu ra-
darowego.

W oplywie przednim znajduje sie przedzial akumulatora. Na wredze numer 1 zamontowano
podstawe dla akumulatora, stycznika 12 V oraz bezpiecznika automatycznego i diody separujace;j.
Aby otworzy¢ ten przedzial, nalezy odkreci¢ szes¢ srub zabezpieczajacych z pokrywy oraz deli-
katnie unieé¢ ja ku gérze. Na rysunku 3 pokazano optyw przedni z klapka zamykajaca przedzial
akumulatora.

2 Klapka

Optyw przedni zamykajaca

z przedziatem przedziat
akumulatora akumulatora

Rys. 3. Widok oplywu przedniego z przedzialem akumulatora

W czesci srodkowej zasobnika znajduja sie dwa przedzialu dedykowane dla elementow syste-
mu uSAR. Dostep do tych przedzialéw zapewniaja uchylne optywy boczne — zaréwno z prawej,
jak i lewej strony. Oplywy te zamykane sa od géry na 4 zamki kazdy. Z dotu zamocowane sg za
pomoca zawiasow. Oplywy wykonane sa symetrycznie z lewej i prawej strony zasobnika. Szcze-
gélowe opisy konstrukeji zasobnika umieszczono w dokumentacji opisowej i konstrukeyjnej [2],

[4], [6].

Zamki zamykajace optywy boczne

Lewy optyw zakrywajacy
przedni i tylny przedziat

Rys. 4. Widok zasobnika ze strony lewego oplywu przedzialu przedniego i tylnego

W czedci tylnej zasobnika (w oplywie tylnym) wykonano przedzial dla kamery oraz pulpi-
tu sterujacego. Przewidziano tam takze miejsce dla zasilacza radaru uSAR. Na bokach optywu



26

M. Mordzonek i inni

tylnego wykonano wizjery dla obiektywu kamery. Tylna czes¢ optywu takze ma charakter otwar-
ty. Pozwala to na rejestrowanie obrazu po obu bokach zasobnika, jak réwniez z tytu. Druga zaleta
tego rozwigzania jest mozliwos¢ szybkiego dostepu do pulpitéw sterujacych.

Wada takiego rozwiazania jest koniecznos$¢ zapewnienia hermetycznych obudéw dla urzadzen
znajdujacych sie w tylnym optywie, a takze wieksze opory niz przy zastosowaniu elementéw
szczelnie zamknietych. Tylny oplyw przedstawiono na rys. 5.

Optyw
tylny

Wizjery
obiektyw
u kamery

Pulpit
Sterowania
1 Komunikacii

Rys. 5. Widok tylnego optywu z pulpitem sterujacym praca systemu (szczegbélowy opis konstrukeji
zasobnika umieszczono w dokumentacji opisowej i konstrukeyjnej [6])

4. Wyposazenie badawcze zasobnika

Zasobnik, zgodnie ze swoim przeznaczeniem, zostal wyposazony w mikrofalowy system rada-
rowy do obserwacji powierzchni Ziemi uSAR. Elementy tego systemu rozmieszczono w poszcze-
gblnych przedziatach zasobnika.

Przy rozmieszczaniu elementéw wewnatrz zasobnika i wykonywaniu zwigzanych z tym prac
projektowych konieczne bylo spetnienie kilku warunkéw wynikajacych z zasad dzialania uSAR,
jak i z budowy zasobnika.

Pierwszym z warunkéw bylo umieszczanie urzadzen jak najblizej miejsca mocowania za-
sobnika do belki (tzw. ucha). Warunek ten wynika z konieczno$ci maksymalnego ograniczenia
momentéw zginajacych dzialajacych na konstrukcje zasobnika. Ze wzgledu na stosunkowo ogra-
niczong przestrzen wewnatrz zasobnika warunek ten byt trudny w realizacji. Dotozono jednak
wszelkich staran, aby zminimalizowaé¢ wplyw rozktadu masy poszczegdlnych elementéw systemu
uSAR na wielko$¢ momentéw zginajacych zasobnik podczas lotu.

Drugi z warunkéw, wynikajacy z pracy anten uSAR, to odleglto$é miedzy anteng nadawcza
a zespotem anten odbiorczych oraz kat ustawienia anten. Aby zapobiec wzajemnemu zaktdca-
niu sie anten, nalezalo zachowaé¢ pomiedzy nimi odlegto$¢ co najmniej 10 cm. Zaréwno antena
nadawcza, jak i anteny odbiorcze mialy byé¢ ustawione w jednej ptaszczyznie pod katem 30°
ponizej plaszczyzny poziomej. Warunki te udalto si¢ spetni¢ dzieki mozliwoséci umieszczenia an-
ten w réznych przedziatach zasobnika. Antene nadawcza zamontowano na specjalnej podstawie
w przednim przedziale zasobnika. Zespo6t anten odbiorczych umiejscowiono w tylnym przedziale
zasobnika. Pozwolilo to na odseparowanie cze$ci nadawczych od odbiorczych na odlegto$é¢ okoto
16 cm. Odpowiedni kat ustawienia anten uzyskano dzigki specjalnym, dedykowanym do tego ce-
lu, podstawom. Wolna przestrzen pozostalag po umieszczeniu anten wykorzystano miedzy innymi
na zabudowe dwoch przetwornic napiecia stalego.

Na rysunku 6 pokazano rozmieszczenie elementéw systemu uSAR w przednim przedziale (wi-
dok z lewej strony). W czesci srodkowej przedzialu widzimy element nadawczy anteny emitujacej
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sygnal radarowy. Po prawej stronie umieszczono dwie przetwornice DC/DC, majace za zadanie
stabilizowaé poziom napiecia zasilajacego poszczegdlne bloki systemu.

Prz6d mikrofalowej Przetwornice
anteny nadawczej ; napiecia DC/DC
= y—y I —— i

Rys. 6. Widok z lewej strony przedniego przedziatu z wyposazeniem

Na rysunku 7 — widok przedziatu przedniego z prawej strony — oprécz anteny nadawczej
mozna wyrdznié¢ kilka kolejnych urzadzen bedacych integralna czescia systemu uSAR. Mozemy
tu wymienié: rejestrator danych JETWAY oraz dysk SSD. Oprécz tego w przedziale umieszczono
wiazki zasilajace i sygnalowe systemu uSAR.
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Rys. 7. Widok z prawej strony przedniego przedziatu z wyposazeniem
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Na rysunku 8 pokazano tylny przedzial wyposazenia zasobnika (z lewej strony). Widaé¢ tu
czedci odbiorcze zespotu anten mikrofalowych. Sa one umieszczone w jednej plaszczyznie razem
z antena nadawcza pokazana na rysunku 5. Na rysunku 8 oznaczono réwniez ztacza zabudowane
na nakladce usztywniajacej stuzace zasilaniu, podlaczeniu anteny GPS oraz komunikacji (ztacze
RJ-45) z urzadzeniami poza zasobnikiem.

Zigcze antenowe _—1 Ztacze zasilajace

Ztacze RJ-45

Zespot mikrofalowych anten
odbiorczych (przéd)

. . L ———

Rys. 8. Widok z lewej strony tylnego przedzialu z wyposazeniem

Tyt zespotu mikrofalowych
anten odbiorczych

Za Fraunhofer
b © ..
“\ . Zh
Zasilacz Karta FMC z dod. Uktad programo- 3

uSAR chtodzeniem

walny FPGA

Rys. 9. Widok z prawej strony tylnego przedzialu z wyposazeniem

Na rysunku 9 pokazano tylny przedzial zasobnika z prawej strony. Oprécz zespotu mikro-
falowych anten odbiorczych oznaczono takze uktad programowalny FPGA, wykorzystywany do
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wstepnego przetwarzania odebranych sygnaléw, wraz z dodatkowa kartg FMC. Karta ta ze
wzgledu na generowanie znacznej temperatury w czasie pracy otrzymata dodatkowe zewnetrzne
chtodzenie. Na rysunku tym oznaczono takze zasilacz radaru uSAR. Zasilacz umieszony zostat
w obrebie oplywu tylnego poza omawianym przedzialem zasobnika.

Na rysunku 10 pokazano przedzial akumulatora w optywie przednim. W tej czesci zasobnika
zabudowana zostala podstawa dla akumulatora, bezpiecznika zabezpieczajacego prace baterii

oraz przekaznik 12'V.

e @ o o T

=
(3]
R \
W
Bezpiecznik
=
Stycznik 12V
) R g ’ Akumulator
w obudowie

Przedziat
akumulatora

Rys. 10. Widok przedziatu akumulatora z wyposazeniem

Pulpit Sterowania
i Komunikaciji

Element montazowy
kamery

Rys. 11. Widok przedziatu tylnego oplywu z wyposazeniem (szczegélowy opis konstrukeji zasobnika
umieszczono w dokumentacji opisowej i konstrukeyjnej [6])



30

M. Mordzonek i inni

Na rysunku 11 przedstawiajacym wnetrze optywu tylnego oznaczono Pulpit Sterowania i Ko-
munikacji (PSK). PSK jest zamontowany razem z zasilaczem uSAR. Obok pulpitu pokazano
element stuzacy mocowaniu kamery. Do tego celu wykorzystano system RAM, ktéry umozliwia
regulacje polozenia kamery w sposob swobodny.

5. Zabudowa na samolocie

W pierwszej wersji proby miaty by¢ przeprowadzone na samolocie z belka S1, do ktorej mial
by¢ montowany zasobnik ZYGMUNT-M. Ze wzgledu na zmiane nosiciela zasobnika konieczne
byto jednak opracowanie rozwiazania ekwiwalentnego.

W celu zrealizowana badan ze wzgledu na konstrukcje nowego nosnika radaru konieczne by-
to stworzenie dodatkowych elementéw pozwalajacych w sposéb pewny i bezpieczny podwiesié
zasobnik. Element montazowy mial by¢ ekwiwalentem belki podskrzydtowej, ktorej samolot Wil-
ga PZL-104 nie posiada. Zaprojektowano i wykonano go tak, aby podsiadal cechy funkcjonalne
oryginatu.

W celu zamontowania zasobnika radaru uSAR na specjalnym podwieszeniu na poktladzie
samolotu Wilga PZL-104 konieczne bylo zaprojektowanie i wykonanie zespotu elementéw me-
chanicznych. Wytworzony element montazowy musial zapewni¢ bezpieczne podwieszenie zasob-
nika w wybranym miejscu. W szczegdlnosci, element montazowy musial spelnia¢ nastepujace
warunki:

e by¢ odpornym na przecigzenia wystepujace podczas lotéw badawczych,
e by¢ odpornym na drgania wystepujace podczas lotu,
e zapewnié pewne zamocowanie zasobnika,

e umozliwi¢ wykorzystanie elementow montazowych zasobnika bez koniecznosci zmian kon-
strukcyjnych,

e umozliwi¢ wykorzystanie specjalnego podwieszenia jako konstrukcji taczacej element mon-
tazowy z ptatowcem,

e nie ograniczaé¢ mozliwosci ruchowych i widocznodci pilota,
e nie ogranicza¢ dostepu do przyrzadéw pokladowych,

e zapewnié¢ dostep do urzadzen zabudowanych w zasobniku.

Wykonany element montazowy zasobnika radaru uSAR umozliwia zabudowe zasobnika na
specjalnym podwieszeniu na poktadzie samolotu PZ1L-104 Wilga.
Na zdjeciu na rys. 12 pokazano element montazowy potaczony z podwieszeniem.

6. Podsumowanie

Celem gléwnym projektu ,,Zastosowanie technik mikrofalowych do obserwacji powierzchni
Ziemi” nr PBS1/A9/15/2012 nie bylo opracowanie zasobnika badawczego, ale opracowanie de-
monstratora radaru z syntetyczna apertura (SAR) przeznaczonego do montazu na nieduzych
zatogowych statkach powietrznych. Aby go zrealizowaé, konieczne byto opracowanie lotniczego
zasobnika badawczego, ktéry mogltby by¢ podwieszany pod skrzydiem nieduzego statku po-
wietrznego.

Zasobnik ZYGMUNT-M zostal zaprojektowany i wykonany jako autonomiczny zestaw
pomiarowo-rejestracyjny zabudowany w zwartej obudowie. Zasobnik mozna zamontowaé do
elementow struktury dowolnego statku powietrznego mogacego poruszaé sie z predkoscig do
150 km /h poprzez specjalizowang belke podwieszenia.
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Rys. 14. Zasobnik ZYGMUNT — widok z prawej strony burty samolotu (szczegbélowe opisy konstrukeji
zabudowy zasobnika umieszczono w dokumentacji opisowej i konstrukeyjnej [6])
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Zasobnik moze pracowaé¢ autonomicznie, ze wzgledu jednak na jego niewielkie wymiary czesé
aparatury kontrolno-pomiarowej umieszczono na poktadzie statku powietrznego.

Zrealizowany projekt zasobnika okazal sie niedrogim i skutecznym narzedziem umozliwia-
jacym badania aparatury dla bezzalogowych statkow powietrznych na etapie B+R. Wyniki
uzyskane w projekcie nalezy uznaé za pozytywne i bedace dobra baza do dalszych prac nad
aparaturg specjalna dla niewielkich BSP.
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Experimental container (POD) ZYGMUNT-M — technical realization
(Projrct NCBiR no. PBS1/A9/15/2012)

The purpose of the project ,,Application of microwave techniques for observing the land surface” no.
PBS1/A9/15/2012 was developing a radar demonstrator with a synthetic aperture (SAR) intended for
installing on small manned aerial vehicles. Therefore, for the realization of this task, it was essential to
provide motion of the radar carrier, because it was impossible to test the radar in overland conditions
without motion of the apparatus. Thereupon, it was necessary to develop an aeronautical experimental
container (POD), which might be hung under awing of a small aerial vehicle and under the radar de-
monstrator with a synthetic aperture intended for assembling in small manned aerial vehicles. In order
to facilitate the work connected with constructing an aeronautical POD as well as radar demonstrator, a
chassis of the accumulator Mars S-1 with suspension elements was applied. Such a choice was determined
by the requirement resulting from the type of traverse of the experimental carrier suspension. The results
of the project can be considered positive and they constitute a good basis for further work on the SAR
radar for a small UAV. The study was realized within NCBiR funds, project no. PBS1/A9/15/2012.
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Celem projektu bylo opracowanie demonstratora radaru z syntetyczna apertura (SAR) prze-
znaczonego do montazu na nieduzych zalogowych statkach powietrznych. W ramach projek-
tu planowane bylo opracowanie radaru krétkiego zasiegu (56 km) o rozdzielczodci minimum
50 cmx30cm. Istotnymi ograniczeniami technicznymi projektowanego radaru bytly: waga,
wielkos¢, pobdr pradu. Opracowany demonstrator radaru SAR sklada sie z nastepujacych
element6ow: mikrofalowy zestaw nadawczo-odbiorczy (ang. analog front-end), blok wstepnej
obrébki sygnatu, blok transmisji danych, blok odbioru danych, blok przetwarzania konco-
wego SAR. Wynikiuzyskane w projekcie nalezy uznac¢ za pozytywne i bedace dobra bazg do
dalszych prac nad krajowym radarem SAR dla niewielkich BSP.

Praca wykonana ze $rodkéw NCBIR, projekt NCBIR nr PBS1/A9/15/2012.

1. Wprowadzenie

Celem projektu bylto opracowanie samolotowego demonstratora radaru z syntetyczng aper-
tura krétkiego zasiegu (5+6km), o rozdzielczosci 50 cmx 30 cm, przeznaczonego do uzyskania
radarowej mapy terenu niezaleznie od pory dnia i warunkéw pogodowych, przeznaczonego do
montazu na nieduzych bezzalogowych statkach powietrznych (BSP).

Projekt zrealizowano ze $rodkéw Narodowego Centrum Badan i Rozwoju (NCBiR) w ramach
I PBS pt: ,Zastosowanie technik mikrofalowych do obserwacji powierzchni Ziemi”.

Wykonany demonstrator radaru z syntetyczna apertura (uSAR) zabudowano w zasobniku
badawczym ZYGMUNT-M i nastepnie testowano w locie z wykorzystaniem samolotu PZL-104
Wilga. System radarowy zamontowano w zasobniku pod kadlubem samolotu na specjalnym
podwieszeniu.

Istotnymi ograniczeniami technicznymi dla zaprojektowanego systemu byly masa oraz wy-
miary aparatury. Wedlug zalozen radar powinien charakteryzowaé sie mala masa wlasna (ponizej
10kg) oraz niewielkimi gabarytami [1], [2].

2. Konfiguracja sprzetowa demonstratora radaru SAR

Demonstrator radaru uSAR sktada sie z nastepujacych podzespotéw:

e Mikrofalowy zestaw nadawczo-odbiorczy (ang. analog front-end) zawierajacy jeden tor
nadawczy, dwa tory odbiorcze oraz uktad DDS, bedacy zréodtem sygnatu b.w.cz. o liniowej
modulacji czestotliwosci o pasmie 1 GHz.
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e Blok rejestracji i wstepnej obrébki sygnatu (w module powietrznym) z 14 bitowymi prze-
twornikami analogowo-cyfrowymi (A/C) (plytka FMC150), ukladem wstepnego przetwa-
rzania opartego o uktady FPGA oraz komputer przemystowy typu PC.

e Blok przetwarzania SAR (w module naziemnym). Komputer typu PC wyposazony w jed-
nostke obliczeniowa GPU (ang. Graphical Processing Unit) wykonana w technologii CUDA.

e Bloki transmisji (cze$¢ lotnicza) i odbioru (czesé naziemna) danych po WiFi (nie stanowi
czesei sktadowej radaru).

Dla celow testowania systemu blok wstepnej obrébki sygnatu oraz blok przetwarzania SAR moga
zostaé potaczone bezposrednio z pominieciem blokéw transmisji i odbioru danych, umozliwiajac
uniezaleznienie testéw od warunkéw transmisji danych w wolnej przestrzeni [1], [2], [3].

3. Mikrofalowy zestaw nadawczo-odbiorczy

Mikrofalowy zestaw nadawczo-odbiorczy (ang. analog front-end) sklada sie z jednego kanatu
nadawczego oraz dwoch kanatéw odbiorczych. Ze wzgledéw ekonomiczno-technicznych wybrano
tryb pracyz modulacja FMCW. Zostal on zaprojektowany ze szczegdlnym zwrdceniem uwagi
na poziom szumow oraz stalo$é¢ fazy sygnatu w calym pasmie pracy. Jest to bardzo istotne
ze wzgledu na mozliwo$é uzyskania zobrazowan SAR o wysokiej rozdzielczosci. Do uzyskania
wysokiej rozdzielczosci w jakies odleglosci konieczne jest szerokie pasmo czestotliwosci pracy
radaru (pasmo emisji sygnatu radarowego).

Przyktadowo, aby uzyska¢ rozréznialno$é¢ 50cm, konieczne jest zapewnienie emisji sy-
gnalu radarowego o pad$mie minimum B, = 350MHz, natomiast dla rozréznialnosci
15cm konieczne jest zapewnienie emisji sygnalu radarowego o pasmie minimum B,,;, =
1000 MHz. Zgodnie z wlasciwymi przepisami, dostepne jest stosunkowo szerokie (do 2,6 GHz)
pasmo cywilno-rzadowe o przeznaczeniu RADIOLOKALIZACJA dla czestotliwosci z zakresu
33,40 GHz+-36 GHz. Wada tego pasma jest niska dostepnos¢ specjalizowanych elementéow typu
COTS (ang. Commercial Off-The-Shelf). Poniewaz w naszym kraju dostep do tej technologii
jest ograniczony, zdecydowano sie na podjecie wspdtpracy z Instytutem Badawczym Fraunhofer
— FHR, ktory dysponuje technologia pozwalajaca na opracowanie analogowego front-end radaru
pracujacego z czestotliwoscia 35 GHz.

Tabela 1. Parametry demonstratora zestawu mikrofalowego radaru SAR

Czestotliwosé fali noénej 35 GHz
Pasmo pracy 1 GHz
Emitowana moc 2,5W
Rodzaj modulacji FMCW
Szerokos¢ wiazki antenowej:
w elewacji 3,3°
W azymucie 15°
Modut DDS Mozliwo$¢ generacji minimum 16 réznych zesta-
woéw  sygnaléw zdefiniowanych przez uzytkownika,
PRF=1, 2 lub 4 kHz, pasmo 250, 500, 750 i 1000 MHz
Wymiary anteny (w/sz/gl) | ok. 3,5cm/16,5cm/10 cm
Masa ok. 6 kg
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3.1. Wymagania dla ukladu nawigacji i kompensacja niedokladnosci ruchu platformy

W celu uzyskania poprawnego zobrazowanie SAR dla kazdego sondowania radarowego z do-
kladnoscia do jednej czwartej dlugosci wykorzystywanej w radarze fali nosnej (A/4) musi by¢
zapewnione okreslenie potozenia platformy z radarem. W praktyce sondowania generowane
sa z okresem powtarzania ok. 1ms. W przypadku radaru SAR pracujacego na czestotliwosci
ok. 35 GHz oznacza to wymodg dokladnosci rzedu 2mm przy czasie powtarzania sondowania
rzedu 1ms. Jest to trudne do realizacji przy uzyciu standardowych systemoéw nawigacyjnych
o niskiej doktadnosci parametrow. Dlatego w ramach wykonanej pracy badawczej opracowano
specjalizowane algorytmy kompensacji btedéw potozenia platformy z demonstratorem radaru.
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3.2. Blok rejestracji i wstepnej obrébki sygnatu

Zadaniem bloku wstepnej obrobki sygnaltu jest:
e probkowanie sygnalu posredniej czestotliwosci (IF kanal 1, IF kanal 2);

e wstepne przetwarzanie odebranego sygnatu i formowanie go w postaci pakietow UDP do
dalszego przetwarzania lub rejestracji.

3.3. Przetworniki analogowo-cyfrowe (A /C)

Analogowe sygnaly z Front-Endu podawane sa na przetworniki analogowo-cyfrowe (A/C),
ktére probkuja analogowy sygnal wg zegara CLK. Jako przetworniki A/C wytypowano plytke
FMC150 firmy 4DSP.

3.4. Uklad cyfrowy FPGA

Sprobkowany sygnal jest wstepnie przetwarzany w cyfrowym uktadzie FPGA. Wytypowano
plytki ewaluacyjne: Avnet Kintex-7 FPGA DSP Kit with High-Speed Analog (rys. 3, tabela 2)
oraz Inrevium Zyng-7000 All Programmable SoC Extension Microcontroller Card (rys. 4, tabe-
la 3).

RS

Rys. 3. Avnet Kintex-7 FPGA DSP Kit

Plytka Avnet posiada wiele zalet, jezeli chodzi o proces oprogramowania i testéw, natomiast
jej wada sa wymiary (140 mmx267 mm). CaloSciowy wymiar przekracza o okoto 80-100 mm
zaktadane wymiary. W uktadzie Inrevium natomiast ztacze krawedziowe znajduje si¢ na krétszej
krawedzi plytki, stad jej wymiar catosciowy wynosi az 150 mm. Dodatkowo plytka ta posiada
procesor ARM, ktéry moze byé wykorzystany do formowania stosu transportowego Ethernet.

3.5. Komputer PC

Przemystowy komputer jest z jednej strony poltaczony interfejsem Ethernet do uktadu FPGA
(z posredniczacym procesorem ARM lub bez), z drugiej strony do bloku transmisji danych. Jego
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Tabela 2. Specyfikacja ptytki Avnet Kintex-7 FPGA DSP Kit with High-Speed Analog

Format Plyta ewaluacyjna

Oprogramowanie ISE System Edition

Uktad FPGA Kintex-7 XC7K325T

Pamieé 1GB DDRS3 o predkosci 1600 Mbps w postaci modutu

pamieci SODIMM
Ztacze kart SD

Pamie¢ konfiguracyjna

16 MB Quad SPI Flash
512Mb BPI Flash (konfiguracja PCle)

Ztacza FMC

2 (IxLPC + 1xHPC)

Gniazdo sieciowe (Ethernet)

1x1000Mbps

Ztacze krawedziowe

PCI Express x8

Taktowanie

Whudowany zegar 200 MHz
Zewnetrzny zegar podawany na ztacza SMA

Dodatkowe moduty

Ptyta z przetwornikami FMC150

Wymiary 140 mm x 267 mm
Dopuszczalna wilgotnosé 10%-90% (bez kondensacji)
Temperatura pracy 0°C-45°C

Zasilanie 12V DC
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Rys. 4. Inrevium Zyng-7000 All Programmable SoC Extension Microcontroller Card

Tabela 3. Specyfikacja ptytki Inrevium Zyng-7000 All Programmable SoC Extension Micro-
controller Card

Format Plyta ewaluacyjna/karta rozszerzen
Uktad XilinxZyngSoC: XC7Z020
Pamiec¢ 1GB DDR3 SDRAM

Ztacze kart SD
128Mb QSPI Flash

Ztacza FMC | LPC gniazdo + wtyk

Interfejsy USB 2.0x1, UARTx1, CANx1, DVI (TX)x1, Gigabit Ethernet x1

Wymiary 140 mm x 90 mm
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zadaniem jest obstuga FPGA (takze ARM) oraz kontrola dzialania przesylania danych poprzez
sie¢ WiFL.
Do tego zadania wytypowano komputer Jetway NF36-2800 (rys. 5 i 6, tabela 4).

Rys. 6. Komputer Jetway NF36-2800 (widok z dotu)

Ciekawa alternatywa jest komputer przemystowy CARMA DEVKIT (rys. 7, tabela 5), za-
wierajacy oprdcz procesora ogdlnego przeznaczenia takze procesory grafiki w technologii CUDA.
Umozliwia on wprowadzenie dodatkowego kroku przetwarzania, ktory mogtby zmniejszy¢ ilosé
danych przekazywanych laczem bezprzewodowym na ziemie.

3.6. Zegar (CLK)

Sygnatl zegara doprowadzony jest do wszystkich cyfrowych urzadzen. Sygnal zegarowywysy-
tany jest zmodutuanalogowego Front-Endu.
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Tabela 4. Specyfikacja komputera Jetway NF36-2800

Format Komputer przemystowy 3,5”
Procesor Intel Atom N2800 (2x1,86GHz)
Pamieé Gniazdo DDR3 SODIM 1066 do 4GB

Karta graficzna Zintegrowana Intel GMA3600
Ztacza USB 2.0 Zewnetrzne x4 + wewnetrzne x3
Karta sieciowa 2x Gigabit Ethernet

Ztacze SATA 3Gbps x1

Porty szeregowe | RS-232 x3 + RS-422/485 x1
Ztacza mini-PCle | x1

Wymiary 148 mmx 102 mm

Zasilanie 12V DC

Rys. 7. Komputer CARMA DEVKIT

Tabela 5. Komputer CARMA DEVKIT

Format Komputer jednoplytkowy

Procesor (CPU) nVidiaTegra 3 ARM Cortex-A9 Quad-Core
Uktad graficzny (GPU) | nVidiaQuadro 1000M (96 CUDA cores)
Pamieé 2GB CPU/2GB GPU

Karta sieciowa Gigabit Ethernet x1

Ztacze SATA x1

Ztacza USB 2.0 x3

Temperatura pracy 0°C-60°C

Zasilanie 19V DC

Wymiary 140 mm x 200 mm

3.7. Dysk pamieci trwatej

Jako dyski twarde zostang uzyte dyski SSD, ktére z uwagi na brak ruchomych elementéw
mechanicznychsa bardziej odporne na wstrzasy i zmiany temperatur. Dodatkowo dyski wyko-
nane w tej technologii charakteryzuja sie bardzo duzymi predko$ciami zapisu i odczytu, co jest
kluczowe w zastosowaniach projektowanego systemu.
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Przetwornice Rejestrator i Tyt mikrofalowej
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Rys. 8. Widok na zabudowe bloku przetwarzania wstepnego i rejestracji

Szczegbdlowy opis umieszczono w [4]-[7].

4. Blok przetwarzania koncowego SAR (w czeSci naziemnej)

Zastosowano komputer klasy PC z szybkim zegarem, dobra karta graficzng oraz duza ilociag
RAM-u i pojemnym szybkim dyskiem SSD.

Blok transmisji danych i blok odbioru danych po Wi-Fi ze wzgledu na trudnos¢ utrzymania
ciaglosci transmisji nie byl uzywany. Sama transmisja nie byta celem badawczym. W przysztosci
przewidziane sa préby ze specjalistycznym taczem o wiasciwych parametrach.

Sygnaly radarowe po wstepnej obrobce byly zapisywane na dyskach SSD i po wyladowaniu
przetwarzane w Bloku przetwarzania SAR za pomoca wlasciwego oprogramowania koncowego.

Radar uSAR zostal zabudowany w zasobniku ZYGMUNT-M podwieszonym na specjalnym
stelazu pod samolotem. Zasobnik ZYGMUNT-M przedstawiono na rys 9.

Przyktadowe rezultaty badawcze radaru uSAR przedstawiono na rys. 101 11.

5. Whnioski

Celem projektu bylo potwierdzenie mozliwosci opracowania i zbudowania oraz montazu na
nieduzym bezpilotowym statku powietrznym (BSP) o udzwigu 2-10 kg demonstratora techno-
logii mikroradaru z syntetyczna apertura (uSAR) o akceptowalnych parametrach zobrazowania
radarowego do praktycznego wykorzystania.

Lot malego statku powietrznego w turbulentnej atmosferze jest tak trudny i obarczony spo-
rym ryzykiem ze wzgledu na duzy wpltyw wiatru na niego. Nieduze wymiary statku powietrznego
wprowadzajg ograniczenie zaréwno udzwigu, jak i mozliwej do poboru elektrycznej mocy zasila-
jacej aparature nawigacyjna, tacznosci, jak i sensoréw bedacych na wyposazeniu statku powietrz-
nego. Uwzgledniajac powyzsze, opracowano demonstrator radaru SAR z modulacja FMCW na
czestotliwodci 35 GHz z pasmem przestrajania 1 GHz, dla ktorego w trakcie préb w locie uzyskano
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Rys. 10. Zobrazowanie SAR terenu z rys. 11 uzyskane rozréznialnoscia 15 cm (el/azym)

rozréznialnosci rzedu 15 cm, zaréwno w azymucie jak i odlegtosci, bez stabilizacji systemu ante-
nowego. Osiaggnieto to w wyniku opracowania specjalizowanych algorytmoéw kompensacji ruchu
nosiciela radaru SAR. Dodatkowo potwierdzono tez mozliwos¢ uzyskania wysoko rozdzielczych
zobrazowan SAR przy zastosowaniu uktadu nawigacji inercyjnej z GPS o niskiej doktadnosci.
Jednym z podstawowych zatozen badawczych bylo maksymalne sprawdzenie przydatnosci
elementow COTS (ang. Commercial Off-The-Shelf) dla realizacji celu, jakim jest opracowanie
mikroradaru SAR (uSAR). Stosukowo tatwe jest to w przypadku blokéw przetwarzania sygnaléw
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Rys. 11. Zdjecie satelitarne terenu z rys. 10

radarowych. Na rynku jest wiele podzespotéw COTS, ktore mozna wykorzysta¢ do budowy ra-
daru. W przypadku podzespoléw mikrofalowych, ze wzgledu na wykorzystywane czestotliwosci
pracy radaru, tzn. pasmo Ka, jest to utrudnione. Aktualnie sa to czestotliwosci raczej wyko-
rzystywane profesjonalnie, stad niewiele elementéw COTS do kupienia na rynku, poczynajac
od anten, a na wzmacniaczach mikrofalowych konczac. Na rynku znajduje si¢ stosunkowo duzo
elementéw COTS z zakresu ukladéw nawigacyjnych, dlatego w dalszym etapie podjete zostana
prace w zakresie technik mikrofalowych, celem zdobycia kompetencji w tej dziedzinie.

Nabyta wiedza i uzyskane wyniki prob pozwalaja stwierdzi¢, ze w warunkach krajowych
mozliwe jest opracowanie i wykonanie radaru SAR o dobrych parametrach uzytkowych dla nie-
duzych BSP. Jak wspomniano wczes$niej, pewna bariera sa technologie mikrofalowe, ale podjecie
prac w tym wzgledzie pozwoli zminimalizowa¢ wynikajace z tego ograniczenia.

Wyniki uzyskane w projekcie nalezy uznaé¢ za pozytywne i bedace dobra baza do dalszych
prac nad radarem SAR dla niewielkich BSP [1], [2], [3], [7].
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uSAR — Airborne Synthetic Aperture Radar, technical realization
(Project NCBiR no. PBS1/A9/15/2012)

The purpose of the project was developing a radar demonstrator with a synthetic aperture (SAR)
intended to be installed on a small manned aircraft. Developing a short-range radar (5-6km) with a mi-
nimal resolution of 50cm x 30cm was planned as a part of the project. One of the significant technical
limitations of the designed radar were: weight, size, consumption of electricity. The developed SAR radar
demonstrator consists of the following elements: microwave transmitter-receiver set (analog front-end),
preliminary signal processing module, data transmission module, data receiving module, final processing
module SAR. It should be concluded that the results obtained within the project are positive and consti-
tute a basis for further work on the domestic SAR radar for small unmanned aerial vehicles. The research
was realized within NCBiR funds, project NCBIR no. PBS1/A9/15/2012.
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Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych od lat prowadzi prace badawczo-rozwojowe majace
na celu okreslenie stopnia wyeksploatowania statkow powietrznych. Wychodzi w ten sposéb
naprzeciw problemom zwiazanym ze starzejaca si¢ technika lotnicza oraz wysokim kosz-
tom zakupu nowych statkéw powietrznych w sytuacji potrzeby dalszej eksploatacji obecnie
uzytkowanej techniki. Zwiazane jest to z okresleniem rzeczywistego widma obcigzen kon-
strukeji podczas eksploatacji statkow powietrznych, opracowaniem modelu komputerowego
do obliczenn numerycznych wybranych elementéw konstrukeji, przeprowadzeniem symulacji,
analizy obciazen oraz okreslenia wytrzymalodci zmeczeniowej struktury statku powietrz-
nego stanowiacej istotny element przedluzenia resursu technicznego. Gromadzenie danych
dotyczacych rzeczywistych obciazen w elementach struktury podczas wykonywania badan
w locie umozliwiaja rozbudowane systemy pomiarowo-rejestrujace. Podczas badan w locie
samolotu Su-22UM3K wykorzystano system zbudowany na bazie rejestratora KAM-500,
ktory jest przykladem rejestratora o modulowej budowie. Dzigki temu mozliwe jest dostoso-
wanie konfiguracji systemu do potrzeb zdania pomiarowego. Przeprowadzone badania w locie
pozwolily na uzyskanie informacji o rzeczywistym profilu eksploatacji samolotu Su-22UM3K
oraz okreslenie reprezentatywnych tensometrycznych kanaléw pomiarowych przewidzianych
do wykorzystania w dalszej eksploatacji samolotu. Loty obejmowaly elementy zadan realizo-
wanych podczas szkolenia lotniczego. Uzyskane wyniki byly podstawa do wykonania préby
zmeczeniowej struktury samolotu Su-22UM3K. Pozytywne zakonczenie tej préby umozliwito
przedtuzenie resursu technicznego samolotéw Su-22 o 10 lat.

1. Wstep

Do okreslenia widma obciazen wystepujacego w czasie eksploatacji statku powietrznego wy-
korzystano rozbudowany system pomiarowo-rejestracyjny.

W pracy przedstawiono system pomiarowo-rejestrujacy zbudowany na bazie rejestratora
KAM-500 oraz wykorzystujacy standardowe wyposazenie poktadowe statku powietrznego w po-
staci sieci zasilania pradem stalym o napieciu 27 VDC, poktadowego rejestratora parametréw
lotu TESTER-U3 oraz radiowysokosciomierza poktadowego A-031.

Obiektem badan byt samolot Su-22UM3K przystosowany do pomiaru obcigzen eksploata-
cyjnych wystepujacych w wybranych elementach struktury samolotu.

Celem przeprowadzenia badan w locie obciazen eksploatacyjnych byto:

e uzyskanie informacji o rzeczywistych odksztatceniach wystepujacych w wybranych elemen-

tach struktury nosnej samolotu Su-22 UM3K z wykorzystaniem tensometrii oporowej;

e uzyskanie danych do opracowania widma obciazen eksploatacyjnych, ktére nastepnie zo-

stalyby wykorzystane podczas préby zmeczeniowej struktury samolotu;

e wyselekcjonowanie o$miu reprezentatywnych tensometrycznych kanaléw pomiarowych,

ktore mialy podlega¢ monitorowaniu w procesie eksploatacji nadzorowanej z wykorzy-
staniem sytemu rejestracji SSR-500;
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e okreslenie rzeczywistej predkosci pionowej przyziemienia samolotu podczas standardowego
ladowania.

Celem gléwnym bylo przedtuzenie resursu samolotow Su-22 UM3K i Su-22M4.

2. System pomiarowo-rejestrujacy

Podstawowa grupa parametréw mierzonych przez system pomiarowo-rejestrujacy sa od-
ksztalcenia wybranych elementéw struktury statku powietrznego.

Dla uzyskania korelacji pomiedzy odksztalceniami wystepujacymi w elementach struktury
a parametrami lotu wykorzystano parametry poktadowego rejestratora TESTER-U3 oraz sygnatl
radiowysokosciomierza poktadowego.

Dla zapewnienia jednoczesnego korzystania z sygnaléw parametréw lotu przez poktadowy
rejestrator parametréw lotu oraz badawczy system pomiarowy KAM-500 zastosowano blok akwi-
zycji Bl (AKW-6). Blok ten zapewnia powielenie wybranych sygnaléw rejestratora TESTER-U3
przy jednoczesnym galwanicznym oddzieleniu toréw pomiarowych wspélpracujacych rejestrato-
row. Modyfikacja taka nie wplywa na prace rejestratora TESTER-U3. Gléwna zaleta jest mozli-
wos¢ rejestracji wymaganego zestawu parametréw przez badawczy system pomiarowy KAM-500.
Schemat blokowy systemu pomiarowo-rejestrujacego przedstawia rys. 1.

W sktad sytemu pomiarowo-rejestrujacego wchodza:

e wyposazenie pokladowe:

— poktadowa sie¢ zasilania,
— poktadowy system rejestracji parametréw lotu samolotu TESTER-US,
— radiowysoko$ciomierz A-031;

e badawczy system pomiarowo-rejestrujacy KAM-500.

< Sz6 6T1
TESTER-3U
[ —
=
e Hb.Vp < sz2
+27V. —
«— 4TM
Nz, Nx, Poch, Przed,
Znak_Poch, Znak_Przech D Sz3
B1 z1
Hg
s A-031
Ha »| 6
KAM-500 (R1)
Hb \/p N2z Ny _Pach Przech > xs
Znak_Poch, Znak_Przech

Rys. 1. Schemat blokowy wspdlpracy systemu rejestracji TESTER-U3 1 KAM-500

2.1. Wyposazenie pokladowe

Wyposazenie poktadowe to:
e pokladowa sie¢ zasilania,
e poktadowy system rejestracji parametréw lotu samolotu TESTER-U3;

e radiowysokosciomierz A-031.
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2.1.1. Pokladowa sieé zasilania

Dla potrzeb systemu pomiarowo-rejestrujacego wykorzystano poktadows sie¢ zasilania pra-
dem stalym o napieciu 27 VDC.

W skrzynce pradu stalego RK zabudowano dodatkowy bezpiecznik topikowy ,,KAM-500”
o wartosci 10 A.

W ten sposob uzyskano podstawowe zrodto zasilania systemu.

Rejestrator KAM-500 posiada dodatkowe zrédlo zasilania w postaci akumulatoréw, ktére
w normalnym trybie sa dotadowywane. W przypadku zaniku napiecia przejmuja zasilanie sys-
temu.

2.1.2.  Pokladowy system rejestracji parametrow lotu samolotu TESTER-US3

Samolot Su-22UM3K wyposazony jest w poktadowy katastroficzno-eksploatacyjny system
rejestracji parametrow lotu TESTER-U3.

Rejestrator ten przeznaczony jest do rejestracji parametréow lotu samolotu w normalnych
i awaryjnych warunkach lotu oraz do zabezpieczenia zarejestrowanej informacji w przypadku
katastrofy lotniczej.

Dla potrzeb zestawu aparatury pomiarowo-rejestrujacej wykorzystano parametry rejestra-
tora TESTER-U3 pozwalajace okresli¢ potozenie przestrzenne samolotu oraz dynamike lotu
samolotu. W celu pozyskania niezbednych parametréw poktadowego rejestratora parametréw
lotu podtaczono sie do wyjs¢ bloku 4TM — rys. 1.

W ten sposéb wykorzystywano dla potrzeb rejestratora KAM-500 zestaw parametréw reje-
stratora TESTER-U3:

e predkosé przyrzadowa — Vp;

e wysokos¢ barometryczna — Hb;

e kat pochylenia samolotu — Poch;

e znak kata pochylenia — Znak_poch;
e kat przechylenia samolotu — Przech;
e znak kata przechylenia — Znak_poch;
e przecigzenie pionowe — Nz;

e przecigzenie poziome — Nx.

W celu ujednolicenia wskazan obu rejestratorow wykonano jednoczesne skalowanie toréw
pomiarowych wspdélnych dla rejestratora poktadowego i badawczego.

2.1.3.  RadiowysokoSciomierz A-031

Jednym z celéow przeprowadzenia badan bylo okreslenie predkosci pionowej przyziemienia
samolotu podczas ladowania. W tym celu wykorzystano sygnat z radiowysokosciomierza pokta-
dowego A-031 do rejestracji parametru o nazwie wysoko$é geometryczna — Hg.

Radiowysokosciomierz poktadowy przeznaczony jest do pomiaru wysokosci rzeczywistej w za-
kresie od 0 do 3000 m. Sygnat z radiowysokoSciomierza wykorzystywany jest przez systemy po-
ktadowe, ale nie jest rejestrowany przez rejestrator TESTER-U3.

Dla potrzeb badawczych niezbedny byl dokladny pomiar wysokosci rzeczywistej. Z racji
duzego zakresu pomiarowego radiowysokosciomierza pokladowego oraz dostosowanej do niego
aparatury diagnostycznej nie bylo pewnosci, czy pomiar wysokosci bedzie wystarczajaco doktad-
ny.

Podjeto wiec decyzje uzupelnienia systemu pomiarowego o miniaturowy radiowysokoscio-
mierz MRA Type 2 posiadajacy wymagana doktadnosé pomiaru, ale wymagajacy zabudowy na
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poszyciu samolotu. Byto to spowodowane faktem, ze wynik pomiaru mozna byto zweryfikowaé
dopiero podczas badan w locie, a wszelkie prace mechaniczne powinny by¢ wykonane podczas
realizacji prac remontowych w Wojskowych Zaktadach Lotniczych.

2.2. Badawczy system pomiarowo-rejestrujagcy KAM-500

Badawczy system pomiarowo-rejestrujacy zostal zbudowany na bazie rejestratora KAM-500
firmy ACRA LTD.
W sklad badawczego systemu pomiarowo-rejestrujacego wchodza:

e rejestrator KAM-500;

e skrzynka moduléw przejsciowych SMP-1 oraz SMP-4;
e podstawy ztacz kalibracyjnych PZK-1;

e blok akwizycji AKW-6;

e blok ztacz i bezpiecznikéw BZB-3;

e radiowysoko$ciomierz MRA Type 2;

e akumulatory AS512/6.5S;

e czujniki tensometryczne;

e podstawy wyposazenia pomiarowego.

Do pomiaru odksztatcen w elementach struktury samolotu Su-22UM3K wykorzystane zosta-
ty tensometry firmy Vishay.

2.2.1.  Relacja odksztalcenia elementow mechanicznych i@ wskazan tensometrow

Pomiary odksztalcen w miejscu umieszczenia tensometru sg pomiarami bezposrednimi od-
ksztalcenia probki.

Podstawowe zaleznosci zwiazane z odksztalceniami materiatlu prébki to:
— odksztalcenie wzgledne podluzne materiatu e:

Al
€= — (2.1)
l
gdzie: Al — przyrost dtugosci probki, [ — dtugosé probki;
— odksztalcenie poprzeczne e1:
e1 = —ve (2.2)
gdzie v — wspdlezynnik Poissona materiatlu prébki;
— prawo Hooke’a dla rozciagania (lub $ciskania):
o=FEe (2.3)
gdzie: o — naprezenie, E — stala materialowa noszaca nazwe modutu Younga.
Podstawowe réwnanie zwigzane z rezystancja R tensometru:
R = : (2.4)
= pS .

gdzie: p — rezystancja wlasciwa materiatu, z ktérego wykonany jest tensometr, [ — dlugosé
czynna tensometru, S — pole przekroju poprzecznego drutu uzytego do wykonania czujnika
pomiarowego.
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Zasadnicze réwnanie tensometrii oporowej [1], [2]:

AR

= ke (2.5)

gdzie: AR — przyrost rezystancji tensometru wywotana odksztatlceniem probki, k — stata tenso-
metru.

7 zalezno$ci tej wynika, ze odksztatcenie wzgledne badanego obiektu jest wprost proporcjo-
nalne do wzglednego przyrostu rezystancji naklejonego na nim tensometru.

Jest to bezposrednie polaczenie zjawisk zachodzacych w badanej prébce i naklejonym na niej
tensometrze. Zmiany rezystancji tensometréw odpowiadajacych odksztatceniom elementéw, na
ktérych sa naklejone sa bardzo mate.

Do takich przyrostéw rezystancji niezbedny jest czuly ukitad pomiarowy. Do tych celow
wykorzystywany jest zazwyczaj uktad mostka Wheatstone’a. Elementami mostka moga by¢:

e same tensometry (pelny mostek);

e dwa tensometry (p6l-mostek pomiarowy) oraz dwa rezystory;

e jeden tensometr (éwieré-mostek) oraz trzy rezystory.
Schemat przyktadowego mostka pomiarowego przedstawia rys. 2.

Wyniki pomiaréw z wykorzystaniem tensometréw maja sens tylko wtedy, gdy sa wyskalowane
w jednostkach odksztalcenia, naprezenia (sit lub momentéw).

U,
Rys. 2. Schemat mostka Wheatstone’a

W sytuacji skomplikowanej budowy obiektu badan nie zawsze jest mozliwo$é skalowania
bezposredniego. W tym celu wykonuje sie kalibracje elektryczna (posrednia) z wykorzystaniem
rezystora kalibrujacego podlaczonego réwnolegle do tensometru pomiarowego lub do rezystora
w galezi réwnoleglej do tensometru pomiarowego.

Zaleznosci wiazace dane kalibracyjne przedstawiaja sie w tym przypadku nastepujaco:

— wartos¢ rezystora kalibrujacego R,:
R

L= 2.
Ry=——R (2.6)

— napiecie wyjsciowe mostka pomiarowego Uy, (wynik pomiaru):

1
Uy = 7UsNk(e 1079V (2.7)
gdzie: N — stala mostka zalezna od liczby czynnych tensometréw i ich konfiguracji w stosunku
do kierunku odksztatcenia, U, — napiecia zasilania mostka.
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2.2.2.  Zasada pracy systemu pomiarowego

Zasade pomiaru realizowanego przez jeden kanal systemu pomiarowego przedstawiono na
rys. 3. W rozpatrywanym systemie pomiarowym zastosowano uktady pot-mostkow z uzupelnie-
niem do pelnego mostka. Pomiar odksztalcenia podtuznego realizuje tensometr Rp, a odksztal-
cenia poprzecznego tensometr Rj. Dzigki temu wykorzystano jednoczesny pomiar odksztalcenia
podtuznego i poprzecznego. Wykorzystanie takiego czujnika pozwolilo rowniez na zastosowa-
nie kompensacji wplywu temperatury na wyniki pomiaru. Uzupelnienie uktadu pét-mostkdw
do postaci petnego mostka odbywa sie w skrzynkach modutéw przejéciowych SMP-1 i SMP-4.
W modutach tych odbywa si¢ réwniez kalibracja z wykorzystaniem rezystoréw kalibrujacych R,.
Mostki pomiarowe zasilane sa przez programowalne zasilacze rejestratora KAM-500. Napiecia
wyjéciowe mostkéw tensometrycznych przetwarzane sa we wzmacniaczach i filtrach kanaléw
pomiarowych rejestratora.

Przetworni Przetwomi Przetwomik | 5 e o o Przetwornik Przetwomik Przetwomik
DC/& AC/D DC/AC DC/A AC/D DC/AC

R R R R

R SMP-4 SMP-1

Y L T
4 N LN

U offset U offset

Rys. 3. Zobrazowanie zasady pomiaru systemu pomiarowego

2.2.3.  FElementy systemu pomiarowo-rejestrujgcego KAM-500
Rejestrator KAM-500

Rejestrator KAM-500 zabudowany na pokladzie samolotu Su-22UM3K przeznaczony jest
do zapisu parametréw przewidzianych do rejestracji w trakcie lotéw probnych dodwiadczalnych.
Rejestrator posiada budowe modutowa, dzieki ktérej mozliwe jest dostosowanie jego konfiguracji
do potrzeb pomiarowych. Widok rejestratora przedstawiono na rys. 4.

Skrzynka moduléw przejSciowych SMP-1, SMP-4

Skrzynki SMP-1 i SMP-4 stuza do uzupelnienia pot-mostkéw tensometrycznych do postaci
pelnego mostka oraz zapewnienia kalibracji tensometrycznych kanaléw pomiarowych. Skrzynka
SMP-1 posiada jeden a skrzynka SMP-4 cztery moduty. Kazdy modut zawiera osiem kanatow
pomiarowych. Kalibracja realizowana jest jednocze$nie dla wszystkich kanaléw skrzynki przez
podtaczenie rezystoréw kalibrujacych, ktére zmieniaja rezystancje aktywnej galezi mostka, po-
dobnie jak zmienitaby sie ona pod wplywem odksztalcenia 1000 puStr. Widok skrzynek SMP-1
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Rys. 4. Widok rejestratora KAM-500

Rys. 5. Widok skrzynki SMP-1 i SMP-4

i SMP-4 przedstawiono na rys. 5. Skrzynka SMP-1 jest dodatkowo wyposazona w podstawe ztacz
kalibracyjnych PZK-1.

Podstawa zlacz kalibracyjnych PZK-1

Podstawa ztacz kalibracyjnych PZK-1 zapewnia podlaczenie odpowiedniego modutu skrzyn-
ki SMP-4 oraz SMP-1 do obwodu sterowania kalibracja. Kazda podstawa zapewnia podlaczenie
obwodu zasilania uktadu kalibracji czterech modutéw. Podtaczenie wszystkich modutéw do ob-
wodu sterowania kalibracja powoduje jednoczesna kalibracje wszystkich moduléw (kanatéw)
skrzynki modutéow przejSciowych. Widok podstawy ztacz kalibracyjnych przedstawiono na zdje-
ciu skrzynki SMP-1.

Blok akwizycji AKW-6

Blok akwizycji AKW-6 stuzy do potaczenia systeméw pokladowych z systemem rejestracji
KAM-500. Dzieki wykorzystaniu bloku akwizycji zapewniona jest galwaniczna izolacja systemow
poktadowych od systemu rejestracji KAM-500. Dla celéw pomiarowych wykorzystano osiem pa-
rametrow rejestratora poktadowego TESTER-3U i jeden parametr radiowysoko$ciomierza po-
ktadowego A-031. Widok bloku akwizycji przedstawiono na rys. 6.

Rys. 6. Widok bloku akwizycji AKW-6
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Blok ztacz i bezpiecznikéw BZB-3

Blok ztacz i bezpiecznikow BZB-3 zapewnia zasilanie wszystkich elementéw systemu rejestra-
cji KAM-500, sterowanie praca systemu, zabezpieczenie pradowe wtaczonych obwodéw zasilania
oraz sygnalizacje pracy wlaczonych obwodéw. Widok rejestratora bloku ztacz i bezpiecznikow
przedstawiono na rys. 7.

Rys. 7. Widok bloku akwizycji BZB-3

Radiowysokosciomierz MRA Type 2

Radiowysokosciomierz MRA Type 2 zapewnia pomiar wysokosci rzeczywistej samolotu — (Alt
MRA) w ostatniej fazie lotu przed przyziemieniem. Widok radiowysokosciomierza przedstawiono
na rys. 8.

Rys. 8. Widok radiowysokoSciomierza MRA Type 2

Akumulatory AS512/6.5S

Akumulatory AS512/6.5S stuza do zasilania awaryjnego systemu rejestracji na okolicznosé
wahania oraz zaniku napiecia pokladowego. Akumulatory pracuja jako zasilacz buforowy syste-
mu rejestracji. Podczas normalnej pracy systemu pomiarowego akumulatory sa dotadowywane.
Widok akumulatoréw przedstawiono na rys. 9.

Czujniki tensometryczne

Czujniki tensometryczne stuza do pomiaru odksztalcen, naprezen, sit lub momentéow, ja-
kie oddziatuja na element struktury wybrany do monitorowania podczas badan. Tensometry
to czujniki rezystancyjne naklejone na folie. Jako czujniki zastosowano tensometry mierzace
odksztalcenia w dwoch osiach. Przyktadowe tensometry przedstawiono na rys. 10.
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Rys. 9. Widok akumulatoréw w pojemniku

Rys. 10. Widok tensometréw dwuosiowych

Tensometry naklejono na elementy struktury. W ten sposéb zmiany rezystancji tensometrow
proporcjonalne sg do odksztatcenia elementu. Tensometry potaczono w uktad pét-mostka i na-
stepnie uzupetniono do petnego mostka Wheatstone’a w skrzynkach SMP-1 i SMP-4. Dzieki temu
bardzo mate zmiany rezystancji zamieniane sg na napiecie, ktére mierzy i zapisuje rejestrator.
Tensometry zabezpieczone sa przed odzialywaniem czynnikéw zewnetrznych za pomoca lakieru,
gumy butylowej oraz folii aluminiowej. Czujniki tensometryczne dodatkowo zabezpieczono przed
uszkodzeniami mechanicznymi zywica epoksydowa.

Podstawy wyposazenia pomiarowego

W celu zapewnienia zabudowy elementéw systemu pomiarowego do struktury samolotu wy-
konano podstawy wyposazenia dostosowane do elementéw platowca.

2.2.4. Wykaz parametrow podlegajgcych pomiarowi i rejestracyi
Podczas lotéw badawczych przewidziano rejestracje parametréw przedstawiajacych:
e parametry uzytkowe stuzace do zarzadzania praca rejestratora;
e parametry analogowe i cyfrowe;
e parametry zwigzane z odksztalceniami struktury.

Wykaz rejestrowanych parametréw przedstawiono w tabelach od 1 do 3. Zapis wszystkich
parametréow realizowany jest z czestoscia 100 Hz [3].

Tabela 1. Parametry uzytkowe

‘ Sygnaly uzytkowe ‘

1 | Ramka RAMKA

2 | Impuls IMPULS

3 | Zapis ZAPIS

4 | Zdarzenie | ZDARZENIE
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Tabela 2. Parametry analogowe i cyfrowe

‘ Lp. ‘ Nazwa mierzonej wielkosci Oznaczenie
Sygnaly analogowe
1 | Predkos¢ przyrzadowa Vp
2 | Wysokosé barometryczna Hb
3 | Przeciazenie pionowe Nz
4 | Przeciazenie podluzne Nx
5 | Kat pochylenia Poch
6 | Znak kata pochylenia Znak Poch
7 | Kat przechylenia Przech
8 | Znak kata przechylenia Zmak Przech
9 | Wysoko$¢ geometryczna — radiowysoko$ciomierz poktadowy Hg
Sygnaly w formacie RS-232
10 | Wysoko$é geometryczna — radiowysoko$ciomierz MRA Alt MRA

Tabela 3. Parametry zwigzane z odksztalceniami struktury

Nr czujnika Lokalizacja czujnika .
Oznaczenie
tensometr. tensometrycznego
Potaczenie lewe skrzydto-kadtub
T1 Dolne ucho SKL11
T2 Gorne ucho SKL16
T3 DZwigar gora PSKLG
T4 Diwigar dot PSKLD
Przegub gléwny lewa strona
T5 Nieruchoma czesé-gora PGLRG
T6 Nieruchoma czesé-dot PGLRD
Lewa golen podwozia gtéwnego
T7 Zastrzal GGL3
T8 Cigglo GGL4
T9 Zginanie przod-tyt GGLZ1
T10 Zginanie przod-tyt GGLZ2
T11 Struktura nad ciegtem GGLCS
T12 Struktura nad golenia 1 GGLS1
T13 Struktura nad golenig 2 GGLS2
T14 Dzwigar tyt GGLS3
T15 Struktura za zastrzalem GGLZS
Kadtub lewa strona
T16 Wneka za podwoziem KMGGPL
T17 Gora za kabina KMGGSL
T18 Dot pod skrzydtami KMGDSL
T19 Gora grzebien tyt KMGGTL
T20 Dot rozstykowka KMGDTL
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Tabela 3 cd. Parametry zwiazane z odksztalceniami struktury

Nr czujnika Lokalizacja czujnika .
Oznaczenie
tensometr. tensometrycznego
Kadtub prawa strona
T21 Gora za kabing KMGGSP
T22 D6t pod skrzydtami KMGDSP
T23 Gora grzebien tyt KMGGTP
T24 Dot rozstykéwka KMGDTP
T40 Wneka za podwoziem KMGGPP
Potaczenie prawe skrzydto-kadtub
T25 Dolne ucho SKP11
T26 Gorne ucho SKP16
T27 DZwigar gora PSKPG
T28 Dzwigar dét PSKPD
Przegub gléwny prawa strona
T29 Nieruchoma czes$¢-gora PGPRG
T30 Nieruchoma cze$¢-dot PGPRD
Prawa golen podwozia gléwnego
T31 Zastrzal GGP3
T32 Ciegto GGP4
T33 Zginanie przod-ty! GGPZ1
T34 Zginanie przod-ty! GGPZ2
T35 Struktura nad ciegltem GGPCS
T36 Struktura nad golenig 1 GGPS1
T37 Struktura nad golenia 2 GGPS2
T38 Dzwigar tyt GGPS3
T39 Struktura za zastrzatem GGPZS

2.2.5. Schemat rozmieszczenia aparatury badawczej

Elementy badawczego systemu pomiarowo-rejestrujacego rozmieszczono [4]:

e tensometry — na elementach struktury samolotu, tj. kadluba, wnek podwozia oraz goleni
podwozia, skrzydet;

e aparature — w lukach technicznych i na poszyciu ptatowca.

Schemat rozmieszczenia aparatury badawczej na poktadzie samolotu Su-22UM3K przedstawiaja
rys. 111 12.

3. Badania w locie

Badania w locie obciazen konstrukeji samolotu SU-22UM3K przeprowadzono podczas [5]:
e kolowania samolotu po plaszczyznie lotniska;
e startow w zakresie predkosci Vi = 340 <+ 390 km /h;
e startéow z ,konwojera” (bezposrednio po przyziemieniu) z pozostaloscia paliwa:
— nie wiecksza niz 1600 kg,
— nie mniejsza niz 850 kg;;
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Rys. 11. Schemat rozmieszczenia aparatury badawczej na pokladzie samolotu — prawa strona

e ladowan w zakresie predkosci Vj,q = 280 + 340 km/h dla trzech mas samolotu:
— m < 12500 kg,
— 12500 kg< m <13400 kg,
— 13400 kg< m <14800 kg;

wigzanek figur prostego pilotazu w lewo i w prawo;

wigzanek figur sredniego pilotazu w lewo i w prawo;

lotéw z zatankowanymi do petna zbiornikami podwieszonymi pod kadtubem;

lotéw z zatankowanymi do petna zbiornikami podwieszonymi pod skrzydtem;

lotéw z predkoscia naddzwickowa 1,5 Ma.
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Rys. 12. Schemat rozmieszczenia aparatury badawczej na pokladzie samolotu — lewa strona

Przyktadowe przebiegi wybranych obciazen struktury samolotu Su-22UM3K podczas lotow
prébnych do$wiadczalnych przedstawiono na rys. 13-17.

Przyktadowe zestawienie parametréw zwiagzanych z podwoziem przedstawiono na rys. 13.
Interesujace zachowanie sie elementéw podwozia wystepuje przy wypuszczonym podwoziu, czyli

na poczatku oraz na koncu zapisu. Charakter zapisu nie zalezy od przecigzenia pionowego tylko
od manewréw po plycie lotniska.
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Préba: 1: Lot nr 09 Su22 Swidwin 2015.03.03
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Rys. 13. Przykladowy przebieg parametréw zwiazanych z podwoziem

Przyktadowe zestawienie parametréw zwigzanych z potaczeniem skrzydto-kadtub przedsta-
wiono na rys. 14. Mozna zauwazy¢ korelacje wskazan odksztalcen zapisanych przez tensometry
7 przecigzeniem pionowym.
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Rys. 14. Przykladowy przebieg parametréw zwiazanych z polaczeniem skrzydto-kadtub

Przyktadowe zestawienie parametrow zwigzanych z kadtubem przedstawiono na rys. 15. Moz-
na zauwazy¢ korelacje wskazan odksztalcen zapisanych przez tensometry z przecigzeniem pio-
nowym. Dodatkowo uwidacznia sie wplyw wypuszczania podwozia.

Przyktadowe zestawienie parametréw zwigzanych z przegubami skrzydel przedstawiono na
rys. 16. Mozna zauwazy¢ korelacje wskazan odksztatcen zapisanych przez tensometry z przecia-
zeniem pionowym.

Zestawienie parametréw zwiazanych z ladowaniem przedstawiono na rys. 17. Predkos$é¢ pio-
nows, przyziemienia okreslono na podstawie parametru o nazwie MRA_Alt otrzymanego z mi-
niaturowego radiowysokosciomierza.
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Rys. 16. Przykladowy przebieg parametréow zwigzanych z przegubami skrzydet

4. Whnioski

System pomiarowo-rejestrujacy do pomiaru obciazen eksploatacyjnych w elementach struk-
tury samolotu Su-22UM3K spelnil stawiane mu wymagania.

Uzyskane wyniki z badan w locie pozwolily na przygotowanie danych do przeprowadzenia
pelnoskalowej proby zmeczeniowej struktury samolotu.

W wyniku przeprowadzonych lotow probnych doswiadczalnych wybrano osiem reprezen-
tatywnych lokalizacji tensometréow. Dane z tensometréw naklejone na wybranych elementach
struktury kilku samolotow Su-22UM3K podlegaé¢ beda monitorowaniu w procesie eksploatacji
nadzorowanej. Uzyskana zostanie w ten sposéb ciagta i dlugotrwata kontrola proceséw zacho-
dzacych podczas eksploatacji szeéciu samolotow szkolno-bojowych objetych programem. Na tej
podstawie eksploatowane beda pozostate samoloty Su-22UM3K.
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Rys. 17. Przykladowy przebieg parametréw zwiazanych z ladowaniem

Zmierzono predko$é¢ pionowa przyziemienia, ktéra w trakcie badan wynosita ok. 2m/s.
Efekt pozytywnego zakonczenia préby zmeczeniowej — potwierdzenie wytrzymatosci kon-
strukcji pozwalajace na przedtuzenie resursu technicznego samolotéw Su-22UM3K i Su-22M4:

e cksploatacja przez kolejne 10 lat;
e godziny lotu: z 2700 do 3200;
e liczba ladowan:

— 74000 do 6000 dla Su-22UM3K,
— 7 3000 do 4000 dla Su-22M4.
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Su-22UM3K nr 310 oraz okreslenia zakresu dodatkowych czynnosci obstugowych

4. Sprawozdanie z pracy pt.: Zabudowa systemu pomiarowo-rejestrujacego KAM-500 na pokladzie
samolotu Su-22UM3K nr 310, nr bibl: 8123/50

5. Sprawozdanie nr 2/36/2015 z przeprowadzenia lotéw probnych do$wiadczalnych na pomiar obciazen
struktury samolotu Su-22UM3K podczas wykonywania manewréw w locie i na ziemi, nr bibl:
8121/50

Selected aspects of tests during flight of operational loads in Su-22UMB3K aircraft
structure elements

The Air Force Institute of Technology has conducted research and development studies aimed at
determining the degree of aircraft depletion. In such a way, they faces the problems associated with
ageing aircraft technology as well as high cost of the new aircraft purchase in a situation of the need for
further operation of the currently used technology.
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It is connected with determining a real spectrum of structure loads during aircraft operation, develop-
ment of a computer model for numerical calculations of selected structural elements, as well as conducting
simulation, load analysis and determination of the aircraft structure fatigue limit, which constitutes an
essential element of extending a technical service life resource.

The collection of data on actual loads in structural elements while testing during flight is possible
thanks to complex measuring and recording systems. While testing during flight of Su-22UM3K aircraft,
the system built on the basis of KAM500 recorder, which is an example of a modular design recorder,
has been applied. Therefore, it is possible to adjust the set-up to the measurement task needs.

The tests carried out during flight allow one to obtain information on Su22UMS3K aircraft actual
operating profile and determine the strain gauge measurement channels intended to be used in further
aircraft operation. The flights included elements of the tasks performed during flight training.

The obtained results were a basis of Su-22UM3K aircraft structure fatigue test implementation.

The successful completion of this test allowed one to extend Su-22 aircraft technical service life
resources by 10 years.
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W niniejszej pracy wykonano analize i przedstawiono wypracowanie najkorzystniejszego
rozwiazania systemu zywic na bazie epoksyddw.

1. Wprowadzenie

Metody laminowania sa réznorodne, wykorzystywane sg rézne typy zywic, odpowiednio do-
brane do parametréw technicznych danego obiektu. Obecnie stosowane sa trzy gtéwne rodzaje
zywic, tj. zywica do infuzji, laminowania recznego oraz RTM (ang. Resin Transfer Moulding).
Warunkiem uzyskania zamierzonych wtasciwosci kompozytu polimerowego jest odpowiednie po-
wigzanie ze soba, za pomoca spoiwa, zbrojenia w procesie produkcji. Im wiekszy jest stosunek
objetosciowy zbrojenia w kompozycie, tym lepiej. R6znorodno$é metod stosowanych do wytwa-
rzania kompozytéw, a takze badania majace na celu opracowanie nowych materialéw kompo-
zytowych, moga w przysziosci przyczyni¢ sie do tego, ze wiekszos¢ tradycyjnych materiatéw
w budownictwie, przemysle czy zyciu codziennym zostanie zastapiona przez kompozyty [4].

2. Rodzaje zywic do laminowania

Zywice do laminowania mozemy podzielié na zywice do laminowania recznego, infuzji oraz
RTM. Istnieja takze zywice stosowane w technologii prepreg (zbrojenie zaipregnowane zywica).
Technologia ta zwiazana jest z preinmregnowaniem, gdzie proces produkcji sprowadza sie do
nalozenia, wygrzania w piecu lub autoklawie, w celu uzyskania kompletnego procesu polimery-
zacji. Otrzymywanym produktem sa widkna szklane nasgczone zywicg z odpowiednim $rodkiem
utwardzajacym. Na obecnym etapie technologia prepreg ze wzgledu na wymaganie posiadania
drogiej infrastruktury do produkcji (autoklaw) nie bedzie wykorzystana.

Zywice poliestrowe

Jest to grupa zywic syntetycznych, ktorych gtéwnym sktadnikiem sg réznego rodzaju polie-
stry. Najczesciej spotykane sa dwusktadnikowe nienasycone zywice poliestrowe, w ktérych proces
sieciowania zachodzi w temperaturze pokojowej i jest oparty na rodnikowo inicjowanej reakcji
miedzy wiazaniami wielokrotnymi wegiel-wegiel wystepujacymi w strukturze tych substancji. Do
laminowania recznego stosuje sie¢ nienasycone zywice poliestrowe.

Stosowane w procesie laminowania recznego, infuzji, RTM itd. Uzywane do wytwarzania
elementéw karoserii pojazdéw, todzi, laminowanie gléwnie z matami szklanymi. Ze wzgledu na
dos¢ duzy skurcz kompozytu oraz mozliwo$é¢ uczulenia personelu technicznego niestosowana
obecnie przez pracownie zaktadu 36.
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Zywice epoksydowe

Rodzaj dwuskladnikowej zywicy syntetycznej zdolnej do tworzenia nietopliwych i nierozpusz-
czalnych tworzyw sztucznych na skutek reakcji sieciowania z udzialem ugrupowan epoksydowych.

Sktadnikami zywic epoksydowych sa zwykle polifenole, rzadziej poliglikole, oraz epichloro-
hydryna lub oligomery posiadajace na koncach ugrupowania epoksydowe.

Zywica epoksydowa jest, zaleznie od masy czasteczkowej i struktury, lepka ciecza lub topli-
wym ciatem stalym, rozpuszczalnym w ketonach i weglowodorach aromatycznych. Utwardzona
zywica epoksydowa staje sie nierozpuszczalna i nietopliwa, bardzo przyczepna do prawie wszyst-
kich materialéw oraz wzglednie chemoodporna. Zywica epoksydowa stosowana obecnie jest przy
budowie wysokiej jakosci elementéw konstrukcyjnych opartych o zbrojenia z tkanin weglowych,
szklanych, aramidowych oraz hybrydowych. Zywica epoksydowa infuzyjna stosowana jest obec-
nie w produkcji BSP ATRAX.

Zywice dostepne na rynku

Posiadajac doswiadczenie w zakresie wytwarzania kompozytowych struktur BSP ATRAX,
do wstepnego wykonania wybrano zywice: LH 288, LG 700 oraz LG 900 UV.

Zywica LH 288

Epoksydowa zywica LH 288 charakteryzuje sie bardzo mala lepkoscia [1]. Zywica na bazie
bisphenolu A. Lepko$é: 500-900 mPas/25°C. Zywica znajduje zastosowanie w produkeji todzi,
modeli samolotéw oraz form. Mieszana z utwardzaczem w stosunku wagowym od 100:18 do
100:26 (tabela 1 i tabela 2).

Tabela 1. Proporcje mieszania zywicy LH 288 [1]

‘ Utwardzacz ‘ Odpornosé [°C] ‘ Czas pracy [min] ‘ Proporcja mieszania

H 281 80 30 100:26
H 282 100 40-50 100:23
H 283 80 90-100 100:18
H 284 110 200 100:23

Tabela 2. Parametry zywicy LH 288 [1]

‘ Sktadnik ‘ Proporcja mieszania
Ekwiwalent epoksydowy [g/mol] 180-196
Barwa [Gardner] max 3
Index epoksydowy [mol/1000g] 0,51-0,56
Punkt zapalny [°C] ponad 150
Lepko$¢ [mPa-s 25°C]| 500-9—
Gestosé [g/cm?] 1,12-1,16

Zywica 1G 700

Jest to niskolepka zZywica do laminowania recznego i RTM [2]. Najwyzsza jako$¢ laminatu,
ktéra mozna jeszcze poprawié¢ poprzez wygrzewanie w podwyzszonej temperaturze (rys. 1). Sto-
sowane utwardzacze: HG 700, 700F, 700M, 737. Wraz z utwardzaczem mieszana w proporcji
wagowej 100:30.
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LG 700

at 25°C
at 50°C

LG 700

at 23°C (2-7 days)
at 50°C (3 hours)
at 60°C (> 3 hours)
at 90°C (> 2 hours)
at 120°C (2 hours)

HG 700 F HG 700 R HG 700 M HG 700

1 -2 hours 2 hours 2 -3 hours 3 -5 hours

25 min. 35 min. 50 min. 1,5 hour

Rys. 1. Czas przygotowania mieszaniny [2]

HG 700 F HG 700 R HG 700 M HG 700 HG 737
55°C 60°C 60°C 60°C 55°C
65°C 70°C 70°C 70°C 65°C
75°C 80°C 80°C 80°C 75°C
95°C 100°C 100°C 100°C 95°C
105°C 110°C 110°C 110°C 105°C

Rys. 2. Odporno$¢ temperaturowa oraz temperatury wygrzewania mieszaniny [2]

Zywica LG900 UV [3]

Niskolepka zywica do laminowania recznego, RTM, vacuum oraz infuzji. System odporny
na dzialanie promieni slonecznych. Zywica stosowana do budowy lekkich, zarazem mocnych
konstrukcji todzi, szybowcéw oraz modeli samolotéw. Proporcje mieszania wagowo 100:34, czas
zycia do 180 minut (rys. 3).

Density
Viscosity

Epoxy equivalent
Epoxy index
Colour

Density

Viscosity

Hydrogene equivalent
Colour

LG 700

glem® (25°C) 1,18-1.23
mPa/s (25°C) 600 — 900

* related to a non-coloured hardener

Details for processing:

Average epoxy value
Average amine equivalent

mol/1kg 156 — 165
- 0,60 - 0,64
Gardner max 3
HG 700 F

glem® (25°C) 0,98
mPa/s (25°C) 30-40
- 48
Gardner max 3*

LG 700 HG 700 F

0,62 -

48

24 months (epoxy resin), 12 months (hardeners) in the original package

HG 700 R

0,96
50 - 60
48

Max 2

HG 700 R

48

HG 700 M
0,96
35-50

48

max 3*

HG 700 M

48

Rys. 3. Parametry zywicy LG 700 [2]

&0°C (not recommended)

Storage

LG 300 UV HG 100
at 25°C (7 days)

at 60°C (12 hours) 75°C

at 20°C {10 hours) 20 -85°C
al 110 - 120°C (> & hours) a0*C

HG 700
0,94
15-20

max 3*

HG 700

48

HG 120

HG 737
0,98
10-15

max 3*

HG 737

48

G60°C (nof recommended)

80°C

gz -88°C

95°C

Rys. 4. Odporno$é temperaturowa mieszaniny [3]

Ze wzgledu na bogate do$wiadczenie w stosowaniu zywicy LG700 (rys. 4-6) zostala ona wy-
brana do przeprowadzenia procesu technologicznego laminowania probek kompozytu weglowego.



66 M. Nowakowski 1 inni

LG 900 UV
Density glem’ (25°C)  1.20-1,25
Viscosity mPals (25°C) 700 -1300
Epaxy equivalent mel'1kg 164 - 179
Epoxy index - 056 - 0,61
Colour Gardner max 3

Rys. 5. Podstawowe parametry zywicy LG 900 [3]

Modulus of elasticity in tension 3.370 = 3.430 MPa
Tensile strength 82 - 83 MPa
Breaking voltage 70 - 78 MPa
Tensile renewal 2.2 MPa

Extension to severance 6—6.9%

Rys. 6. Podstawowe parametry zywicy LG 900 [3]

Wiasciwosci i parametry zywicy LG 700 sa wystarczajace do obecnego zastosowania, dodatko-
wym atutem zywicy LGT700 jest tatwosé dostepu na Polskim rynku.

3. Badania doswiadczalne i ich wyniki

Proces laminowania arkusza z kompozytu weglowego zostal wykonany wedlug zaplanowanego
schematu technologicznego:
a) przygotowano forme poprzez nalozenie $rodka rozdzielajacego w liczbie 5 warstw, kaz-
da warstwa po nalozeniu zostata pozostawiona do wyschniecia na 10 minut, a nastepnie
doktadnie wypolerowana;

b) nastepnie nalozono kolejne warstwy zbrojenia (rys. 7) kompozytu weglowego;

Rys. 7. Nalozenie warstwy tkaniny delaminacyjnej

¢) ulozono warstwe tkaniny delaminacyjnej (rys.8);
d) nalozono siatki rozprowadzajace oraz przewody doprowadzajace zywice i przewody insta-
lacji podci$nienia (rys. 9);

e) ulozone zostaly warstwy technologiczne;
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Rys. 8. Warstwa tkaniny delaminacyjnej

Rys. 9. Widoczna na wierzchu siatka rozprowadzajaca zywice

Rys. 10. Zamknieta forma
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f) forma zostala zamknieta membrana z foli prézniowej (rys. 10);

g) przeprowadzono proces przesycania po odessaniu powietrza spod worka prézniowego.

Rys. 11. Gotowy arkusz wykonany z kompozytu weglowego po otworzeniu formy gotowy do
wycinania probek

4. Podsumowanie

Zainteresowanie kompozytami jest wynikiem tego, ze posiadaja one doskonale parametry
mechaniczne i wytrzymalo$ciowe, a takze posiadaja maly ciezar wlasciwy. Waznym elementem
przy opracowaniu technologii laminowania arkusza jest odpowiednie dobranie zywic.

W przemysle gtéwnie stosuje sie zywice epoksydowa i poliestrowa. Dostepnosé i réoznorodnosé
materialu na rynku jest ogromna, przez co warto dokladnie go przeanalizowac¢ i dobra¢ najko-
rzystniejsza dla danego projektu zywice. Dzieki temu mozliwe jest wykonanie odpowiednich
obrobek, ktore w duzym stopniu przyczyni¢ sie moga do rozwoju wielu dziedzin przemystu.

Zastosowanie odpowiednich zywic moze takze wplynaé¢ na bezpieczenstwo uzytkowania ele-
mentéw, ktére przeszly przez proces laminowania badz infuzji. Dobranie odpowiedniego typu
zywicy do wymagan technologicznych danego obiektu znaczaco wplynie na jego niezawodnoéé.
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Analysis and elaboration of most favorable systems to epoxy resin base

The variety of methods used for lamination uses different types of resins relevant the technical para-
meters of an object. Currently, there are three main types of resins: resin infusion, hand lay-up and RTM
(Resin Transfer Moulding). Availability and diversity of materials in the market is huge, so it is worth
to thoroughly analyze and select the most advantageous resins for the project. This makes it possible to
take appropriate treatments, which largely can contribute to the development of many industries.
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W pracy przedstawiono etapy opracowania technologii laminowania arkusza do wykonania
probek metoda infuzji. Wykonanie probek przeznaczonych do badan wytrzymalo$ciowych
wymaga przeprowadzenia procesu laminowania arkuszy opartych o wldékna weglowe oraz
zywice epoksydowa.

1. Wprowadzenie

Proces laminowania w Polsce znany jest od bardzo dawna, poczatkowo stosowana byta meto-
da laminowania recznego (laminowanie kontaktowe). Jest to najpopularniejsza metoda stosowa-
na do produkcji wyrobow z kompozytéw polimerowych. Prostota tej metody pozwala na szybkie
uruchomianie produkcji nowych wyrobéw przy niskich kosztach wyprodukowania. Do produk-
cji potrzebna jest odpowiednia forma. Laminowanie polega na recznym naktadaniu i utozeniu
w formie, pokrytej wczesniej $rodkiem rozdzielajacym, pewnej iloéci warstw nosnika nasyconego,
a nastepnie zestaleniu jej w temperaturze otoczenia. Zaleta tej metody jest brak ograniczen co
do gabarytéw wyrobu oraz mozliwo$é¢ wykonywania wyrobéw posiadajacych dosé skomplikowa-
ny ksztatt. W technologii infuzji wykonuje si¢ miedzy innymi kadluby samolotéw ultralekkich,
szybowcéw, elementy karoserii samochodéw, baseny, todzie czy inne rzeczy codziennego uzytku.

2. Metoda infuzji

Proces laminowania w rozpatrywanym przypadku oparty jest na technologii infuzji. Jest
to metoda pozwalajaca na uzyskanie bardzo wysokich parametréw kompozytu, tj. zawarto$é
zbrojenia nawet do 50-60%. W odréznieniu od laminowania recznego w formie ukladane sg
warstwy uzbrojenia, ktére nie sa przesaczone zywica. Jest to metoda z wykorzystaniem prozni.
Dzigki niej mozliwe jest tworzenie m.in. kadtubéw samolotéw ultralekkich czy szybowcéw. Zaleta
tej metody jest gléwnie jakos¢ wykonanych elementéw, a takze znaczne zmniejszenie emisji
styrenu do atmosfery.

Technologia infuzji (ang. vacuum infusion) pozwala uzyskaé¢ bardzo wysokie parametry kom-
pozytu, dzieki czemu zawarto$¢ zbrojenia wynosi nawet do 50-60%. Technologia ta polega na
utozeniu w formie pokrytej zelkotem lub lakierem warstw zbrojenia, nie przesaczonych zywi-
ca. Po ulozeniu zbrojenia w formie, uktada sie medium rozprowadzajace zywice oraz instalacje
podci$nieniows wraz z instalacja zasilania zywica.
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Po zaaplikowaniu wszystkich warstw, zgodnie z diagramem laminowania, roztozeniu wszyst-
kich instalacji, uszczelnieniu worka i odpompowaniu powietrza spomiedzy formy i worka proz-
niowego przystepuje sie do procesu infuzji. Do punktéw zasilania podtaczony zostaje zbiornik
z mieszaning zywicy i utwardzacza. Substancje te powinny by¢ wymieszane w odpowiednich
proporcjach. Réznica ci$nieni, powstata w wyniku odessania powietrza spod worka prézniowego,
powoduje zasysanie zywicy z pojemnika do instalacji. Po przesaczeniu elementu zywica odcina
sie doplyw zywicy, a nastepnie odlacza sie zasilanie préznia (rys. 1). Element zostaje wykonany
w jednym kroku technologicznym, emisja styrenu jest wielokrotnie nizsza niz przy technologii
recznej.

[ Formaz

Zbiornik utozonym ¢
na zywice: E " zbrojeniem

TRAP kompozytu

Rys. 1. Schemat instalacji prézniowej [opracowanie wlasne]

3. Badania do$wiadczalne i ich wyniki

3.1. Opis procesu

Forma, w ktoérej zostaly wykonane arkusze, zostala przygotowana do laminowania poprzez
naniesienie na jej powierzchnie $rodkéw antyadhezyjnych, tzw. rozdzielaczy. Nastepnie na po-
wierzchni formy utozone zostato zbrojenie kompozytu oraz warstwy materialéw technologicz-
nych. Po ulozeniu zbrojenia oraz ulozeniu instalacji technologicznej catosé¢ kompozytu zostata
zamknieta workiem prézniowym oraz uszczelniona. Po uszczelnieniu formy zostato odessane po-
wietrze spod worka, dzieki czemu nastapil wlasciwy proces przesycania kompozytu.

3.2. Materialy uzyte w procesie
Zbrojenie

W rozpatrywanym przypadku jako zbrojenie uzyta zostala tkanina weglowa (rys. 2) o gra-
maturze 160 g/m? o splocie TWILL 2/2.

Tkanina delaminacyjna

W procesie niezbedne bylo uzycie tkaniny delaminacyjnej (rys. 3), dzieki ktérej mozliwe
bylo wyréwnanie powierzchni kompozytu oraz utworzenie chropowatej warstwy technologicznej.
Warstwa ta wspomaga taczenie elementéw ze soba, ponadto tkanina delaminacyjna zapobiega
przyklejeniu warstwy technologicznej do powierzchni kompozytu.
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Rys. 3. Tkanina delaminacyjna

Siatka rozprowadzajaca zywice

Element ten (rys. 4) jest niezbedny dla zapewnienia odpowiedniego poziomu przesycenia
kompozytu.

Folia prézniowa

Element ten jest niezbedny do przeprowadzenia procesu infuzji, tworzy membrane, ktora po
odessaniu powietrza dociska kompozyt do formy oraz tworzy odpowiednie warunki do przeptywu
zywicy w kompozycie.

Tasma butylokauczukowa
Element ten (rys. 5) stuzy do uszczelnienia instalacji worka prézniowego.
Przewody
W procesie infuzji wykorzystuje sie dwa rodzaje przewoddéw: spiralne do rozprowadzenia

zywicy po powierzchni siatki rozprowadzajacej oraz przewody dostarczajace zywice do uktadu,
jak i do odprowadzenia powietrza spod worka prézniowego.
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Rys. 4. Siatka rozprowadzajaca

Rys. 5. Siatka butylokauczukowa

4. Opracowanie ulozenia warstw zbrojenia w kompozycie weglowym

Widkna weglowe karbonizowane o strukturze zblizonej do budowy grafitowej pojawily sie
pod koniec lat 60. XX wieku. Ze wzgledu na swoje wlasciwosci mechaniczne znalazty zastosowa-
nie w budowie samolotéw, zarowno cywilnych jak i wojskowych. Poza wysoka wytrzymatoscia
mechaniczna, widkna weglowe charakteryzuja sie wysoka chemoodporno$cig oraz stabilnoscia
temperaturows.

4.1. Otrzymywanie wldkien weglowych

Materialem wyjsciowym do produkeji widkien weglowych sa widékna organiczne, gltéwnie che-
miczne widkna celulozowe. Wtdkna weglowe powstaja w procesie pirolizy i w zaleznosci od ilosci
wegla w pirolizie oraz jej temperatury mozna wytworzy¢ trzy grupy wlokien: weglowe, grafitowe
oraz czesciowo karbonizowane. Widkna weglowe otrzymywane sa w trzystopniowym procesie.
W pierwszej fazie procesu ogrzewa sie wtékna w temperaturze 220-250°C przez okres 50 godzin,
az do ich pelnego utlenienia, nastepnie ogrzewa sie wtokna w temperaturze 1000°C w atmosferze
obojetnej. Nastepuje wowczas reakcja karbonizacji, majaca na celu usunigcie innych sktadnikéw
poza weglem. W tym etapie powstaja pierscienie heksagonalne zblizone do grafitowych, co po-
woduje zwiekszenie wlasciwosci wytrzymatosciowych. W trzeciej fazie pirolizy wlokna ogrzewa
sie w temperaturze 3000°C i podwyzszonym cidnieniu, co powoduje zajécie procesu krystalizacji
i upodobnienie struktury do struktury grafitu, wzrasta modut Younga. Wszystkie procesy prze-
prowadzane sa w sposéb ciagly w piecach ogrzewanych elektrycznie o komorach wykonanych
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z materiatéw zaroodpornych. Jakos$¢ oraz parametry otrzymywanych wiékien weglowych zaleza
od jakosci widkien celulozowych oraz od parametrow utrzymywanych w procesie karbonizacji.

7, wlokien weglowych wykonuje sie rowniez tkaniny jednokierunkowe, tkaniny tkane oraz
tkaniny biaxialne. W produkcji arkuszy do wykonania probek kompozytu weglowego niewzbo-
gaconego o absorber HPM wykorzystana zostanie tkanina tkana o splocie typu TWILL 2/2
i gramaturze 160 g/m? (rys. 6).

Rys. 6. Tkanina weglowa hexcell 160 g/m? TWILL 2/2

Ze wrzgledu na charakter badan wytrzymatosciowych oraz cieplnofizycznych, arkusz wy-
konany zostal wedle schematu 0, 90, £45 stopni. Ulozenie takie pozwolilo na zapoznanie sie
z wladciwosciami wytrzymalosciowymi kompozytu jako catosci. W rzeczywistosci istnieje takze
mozliwo$¢ wykonania arkusza o dowolnej orientacji wtékien wzgledem siebie.

4.2. Wycinanie tkaniny

Elementy tkanin wycinane byly ze wstegi tkaniny weglowej przy wykorzystaniu metalowego
wzornika o wymiarach 800 mmx800 mm (rys. 7).

Arkusz wrorcowy 800x800mm

Rys. 7. Ulozenie wzornika na tkaninie
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Na rysunku 7 pokazano, w jaki sposéb ulozone byly poszczegélne warstwy zbrojenia w kom-
pozycie weglowym. Arkusz wzorcowy postuzyl do wyciecia warstw o orientacji 0°, 90° oraz +45°
w stosunku do osnowy tkaniny. Pomiary grubosci przesyconej tkaniny pokazaty, ze grubos$é¢ po-
jedynczej warstwy przesyconego kompozytu wynosi 0,17 mm, a zatem kompozyt o planowanej
grubosci 2mm wykonany zostanie z 12 warstw zbrojenia tkaning o gramaturze 160 g/m?.

4.3. Wyniki badan

Ze wstepnych badan (tabela 1) wywnioskowano, ze do zerwania prébki kompozytu weglowego
nie wzbogaconego o absorber HPM i wymiarach 250 mmx25 mmx2mm (przekr6j kompozytu
50 mm?) wymagana bedzie sita okoto 55 KN.

Tabela 1. Wyniki prébnego zerwania kompozytu weglowego nie wzbogaconego absorberem
HPM wykonanego w technologii infuzji

E; Ol oM | Em b h Ay
Ne Data o ypa | Pa) | MPa] | [% | [mm] | [mm] | [mm?]
1 | 2015.07.15 | 95000 | | 847 | 1,03 | 2625 | 2,5 | 65,63
5 [2015.07.15 | 95100 | | 834 | 1,05 26,00 | 255 | 65,00
3 [2015.07.15 | 96100 | | 884 | 1,16 | 25,15 | 2,5 | 62,88
4 [ 2015.07.15 | 95500 | | 865 | 1,07 | 2545 | 25 | 63,63
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Rys. 8. Charakterystyka stosunku wydluzenia do naprezenia probek testowych

5. Podsumowanie

Do wykonania prébek kompozytu potrzebne jest wykonanie probek przeznaczonych do ba-
dan wytrzymaloéciowych. Powyzsza technologia wymaga przeprowadzenia procesu laminowa-
nia arkuszy opartych na wiéknach weglowych oraz zywicy epoksydowej. Waznym elementem
przy opracowaniu technologii laminowania arkusza jest odpowiednie utozenie warstw zbrojenia
w kompozycie weglowym. Tworzywa te ze wzgledu na swoje wlasciwosci mechaniczne znalazty
szerokie zastosowanie w budowie statkow powietrznych. Widokna weglowe powstaja w procesie
pirolizy (suchej destylacji). W zaleznosci od iloci wegla w pirolizie oraz jej temperatury mozna
wytworzy¢ trzy grupy widkien: weglowe, grafitowe oraz cze$ciowo karbonizowane. Dzieki temu
mozliwe jest wykonanie odpowiednich typow wldkien, ktore postuzyé moga w szerokim zakresie
modelarskim, jak i w rozwoju wielu dziedzin zycia. Wykonane badania prébki wykazaly, ze kom-
pozyt posiada potencjal do zastosowania go w bezzatogowych, jak i zalogowych konstrukcjach
statkéw powietrznych.
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Laminating technology of sheets for manufacturing of test samples

This article presents stages of the development of technology of manufacturing of laminated sheet
samples by the infusion method. Implementation of samples for strength tests requires a process of
laminating sheets based on carbon fibers and epoxy resin.
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Engine mounts are intended to support the engine on the airplane while preventing the
engine vibrations from being transmitted to the aircraft structure, and thus have to be
designed to follow some structural requirements. In this paper, a structural optimization is
implemented for the design of an engine mount planned to be used in a very light aircraft
OSA. The load cases, involved in the design process, are calculated in accordance with the
recommendations of the EASA CS-VLA. The objective is to design a light structure yet
strong and stiff enough to resist flight loads.

1. Introduction

Asides from its basic function of connecting the engine and the airframe together, the light air-
craft engine mount serves as an elastic structure isolating the frame from much of the vibrations
arising from excitation forces in the power plant group. Therefore, the mount structure must be
designed to meet some requirements:

e carry flight loads acting on the propulsion system,
e have an appropriate strength and stiffness at a minimal mass,
e absorb engine vibrations while resisting resonance excitations,

e induce a minimal drag.

Moreover, the mount shape is under the constraint that it must ease the access to engine
components (and to the equipment installed on it) for maintenance and to provide fast engine
replacement [1]. In order to achieve the desired engine mount design, structural optimization
must be carried out taking into account different critical flight load cases that the aircraft is
subjected to.

The mount structure is to be designed for mounting a Lycoming 10-320 B1A engine on a
2 seat fixed-wing very light aircraft OSA (Fig. 1) which is under construction at the Military
University of Technology. The aircraft characteristics (engine type, number of seats, take-off
weight and stall speed) justify the applicability of the European Aviation Safety Agency Certi-
fication Specification for Very Light Aircraft EASA CS- VLA [2]. The critical flight load cases,
used for the design process, are therefore calculated using CS- VLA recommendations.

The aim of the optimization problem is to find dimensions of the optimal rod section of the
mount structure, considered as a truss, which minimize its weight when subjected to displace-
ment, stress and frequency constraints. Design and optimization activities are performed using
the commercial finite element software MSC.PATRAN/NASTRAN.
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Rys. 1. Light patrol aircraft OSA just after assembly of the airframe

2. Flight load calculations

The first step in the design process is determination of flight loads acting on the aircraft propul-
sion system according to the CS-VLA requirements. The aircraft propulsion system basic data
are summarized in Table 1.

Table 1. Aircraft propulsion system basic data

Maximum take-off power of engine Ny, 4. 160 HP (M)
Maximum rotation speed 1,42 2700 rpm
Nominal power (maximum continuous power) of engine Ny, | 120 HP(M)
Nominal rotation speed n,0m 2400 rpm
Shaft gear ratio i 1.0
Propeller diameter D, 1.6m
Number of blades ny 3
Mass moment of inertia of propeller Jp,q, 5.65 kg m?
Design gross mass of propulsion system mppg 163 kg

2.1. Design torque calculations

According to CS-VLA 361, it should be adopted that the design torque equals the calculated
engine torque multiplied by a factor of fi; = 2.0 for a 4-cylinder engine.
The design (limit) take- off torque developed on the shaft

N, . .

T = 1607355 11691 Nm
Nmazt 2700 - 27/60)1 (2.1)
Mmax_lim - fMMmaz = 83242 Nm

Mmax =

The design (limit) nominal torque developed on the shaft

N, 120 - 735.5
M — nom ey = 351.18 N
maw i (2400 - 271 /60)1 m (2.2)

Mnom_lim = fMMnom = 832.42 Nm

2.2. Thrust calculations at selected design airspeeds

2.2.1. Thrust at velocity V =V,

According to flight envelope determined in [3], V4 = 165.4km/h (45.94 m/s). The propeller
efficiency at V4 is assumed to be n4 = 0.7.
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The thrust at the maximum continuous power Ny

Nopom _or 120 - 735.5
Vi 45.94

Pxa=n4 =1344.84 N (2.3)

2.2.2.  Thrust at velocity V = V¢

According to flight envelope determined in [3], Vi = 225km/h (62.5m/s). The propeller
efficiency at V¢ is assumed to be no = 0.85.
The thrust at the maximum continuous power Nyom,

Nuom 120 - 735.5
Pxc = =0.85- ——— =1200.336 N 24
XCc = 1Tc % 62.5 ( )

2.3. Calculations for aircraft propulsion loads acting on the supporting structure

2.3.1. Load case 1 according to CS-VLA 361(a)(1)
According to CS-VLA 337(a), the positive limit maneuvering load factor may not be less
than 3.8
M1 = Mpaz_iim = 832.42 Nm
P,y =—-0.75mppsnAg = —0.75-163 - 3.8 - 9.81 = —4557.24 N (2.5)
Py =—P,qa=—1344.84 N

2.8.2.  Load case 2 according to CS-VLA 361(a)(2)

Mzg = Mnom_lim = 702.35 Nm
Py = —mppsnAg = —163 - 3.8 -9.81 = —6076.31 N (2.6)
Py = —Pyp = —1344.84 N

2.8.83.  Load case 3 according to CS-VLA 363

According to CS-VLA 363(a), the load factor in lateral direction could be assumed as n,3 =
1.33. Therefore

Py3 = nggmppsg = 1.33-163 - 9.81 = 2126.71 N (2.7)

2.83.4. Load case 4 — upward gust

According to flight envelope determined in [3] for the aircraft with the minimum mass at
upward gust velocity 15.24m/s and at H = 3000 m, the normal load factor value could be
assumed as ng = 4.9316, So then

Py = —Pyo = —1200.336 N
P,y = nymppsg = —4.9316 - 163 - 9.81 = —7885.78 N (2.8)
Mz4 = Mnom_lim = 702.35 Nm

2.8.5. Load case 5 — downward gust

According to flight envelope determined in [3] for the aircraft with the minimum mass at
downward gust velocity 15.24m/s and at H = 3000 m, the normal load factor value could be
assumed as ny; = —2.9316

P, = —P,c = —1200.336 N
P, = nsmppsg = 2.9316 - 163 - 9.81 = 4687.72 N (2.9)
M, = Mo iim = 702.35 Nm
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2.3.6. Load case 6 — gyroscopic loads

The gyroscopic loads acting on the engine are analyzed here for some variants described
below (additional condition according to CS-23 371(a)(2). There are the following parameters
concerned in further calculations:

1. Yaw rate wyqy = 2.5rad/s;

2. Pitch rate wpjtep, = 1.0rad/s;

3. Normal load factor ny; = 2.5;

4. Maximum continuous thrust.

For detailed calculations, the case has been assumed that results from the limit values of

these parameters at turns giving the most unfavorable interaction loads.
According to AMC 23.371 [4] for 3-bladed propeller, the maximum girioscoping moment is
Mgir = Jpropwyan (210)

where w is the pitch or yaw rate value, and {2 is the angular rate value of propeller rotation.
1) Yaw rate effect

Wyaw = 2.5rad/s 2= % = 251.2 rad/s (2.11)
So then

Myir = Jprop@yaw 2 Myiy = 5.65- 2.5 - 251.2 = 3548.2 Nm (2.12)
2) Pitch rate effect

Wpiteh, = 1.0 rad/s 2 =251.2 rad/s (2.13)
and

Myiy = Joropwpiteh 2 Mgy; = 5.65-1.0 - 251.2 = 1419.28 Nm (2.14)
3) Normal load factor effect

P, =—mppsnyg = —163 - 2.5-9.81 = —3997.58 N (2.15)

4) Thrust effect
In the calculations, the maximum continuous thrust has been accepted produced at veloci-
ty Va

P,=—P,q=—1344.84 N (2.16)

The force and moment values in all directions of the six load cases previously calculated are
summarized in Table 2.

3. Preliminary design of the engine mount

The CAD model of the engine mount (Fig. 2), developed using SIEMENS NX software, consists
of a curved tube beam forming a load- carrying ring which surrounds the outline of the engine.
Four attachment fittings are planned at points corresponding to the mounting holes disposed on
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Table 2. Load case force and moment values

Pac Py Pz Mx Mgir-y Mgir-z
o Load case N | N | N | Nu | [No | [N
1 |CS-VLA 361(a)(1) — pull up | —1344.84 —4557.24 | 832.42
2 | CS-VLA 361(a)(2) — pull up | —1344.84 —6076.31 | 702.35
3 | CS-VLA - lateral load 2126.71
4 | Upward gust —1200.34 —7885.78 | 702.35
5 | Downward gust —1200.34 4687.72 |702.35
6 | CS-23 371(a)(2) — spin —1344.84 —3997.58 | 702.35 | 3548.2 | 1419.28
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Rys. 3. CAD model of the engine mount and the whole assembly set including airframe, mount
structure and 10-320 engine

the body of the engine Lycoming 10-320-B1A. The ring is supported with eight rods mounted
in four structurally reinforced points.

The CAE model has been developed using the FEM software MSC.PATRAN. The structure
is modeled by 1D steel beam elements with a circular hollow section (tube). As boundary
conditions, the degrees of freedom of the four points corresponding to the mounting locations
are fixed. Forces and moments of the load cases are applied to the position of the center of
gravity of the propulsion system (Fig. 3).

The section dimensions of the preliminary design are the following:

e outer radius Ry = 12.5mm

e inner radius Ry = 11.5 mm

The calculations have been carried out using the FEA solver MSC.NASTRAN for the six
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Rys. 4. Finite element model of the engine mount

load cases. Results are summarized in Table 3.

Table 3. FEA results for the preliminary design: Ry = 12.5mm, Rs = 11.5 mm, mass 2.96 kg

Load | Maximum displacement | Maximum stress
case magnitude [mm] [MPa]

1 3.95 253.48

2 5.13 322.35

3 0.30 38.80

4 6.77 417.26

5 4.91 405.06

6 12.16 748.29

According to the preliminary design FE results, the structure is very light, however, the
maximum stress when Load case 6 is applied exceeds the allowable stress in the truss members
made of steel

op 686
Oq = — = —— = 458 MPa 3.1
ATy T s (3-1)
The preliminary design is therefore not safe enough in terms of stress values in the truss
members and it is susceptible to structural failure. Thus, structural optimization must be carried

out in order to achieve a better design for the engine mount.

4. Structural optimization of the engine mount

The design optimization problem can be stated as follows: let ayy denote the vector of parame-
ters that describe the structural dimensions of the engine mount and try to find the optimal
solution aj. This solution corresponds to the optimal mechanical structure according to given
objective function while all constraints are respected. The objective function chosen for the en-
gine mount optimization problem is to minimize the structural weight. Since the preliminary
design presents failure susceptibility in terms of high stress values, maximum stress must be
constrained to be less than the allowable stress. Moreover, conducting such optimization with
the stress constraint only, will lead to a structure with very high displacement values. Thus, the
authors propose to add a displacement constraint which limits the displacement not higher than
that of the preliminary design.

Other design performance criteria must be taken into account, like buckling and resonance
free vibrations. Unfortunately, the FEA solver MSC.NASTRAN does not take charge of an opti-
mization with constraints from a different solution type (linear static for stress and displacement,
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normal modes for resonance free vibrations and buckling for buckling analysis). The solution
proposed is to perform a two stage design process, static optimization followed by optimal design
performance checking (buckling and normal modes).Therefore, we formulate the optimization
problem as follows.

Minimization of the weight of the mount structure which depends on the dimensions of rod
sections, which means: mass = f(R1, R2).

Subjected to the following constraints

op 686

Omazr < Ogll = 5 =15 - 458 MPa Amaz < dgyp = 5 mm (4.1)

The mass minimization process as well as design variable value history are shown in Fig. 5.

Mass minimizati

Mass (kg)
Design variables (mm)

Cycle number Cycle number

Rys. 5. Optimization results: (a) mass minimization process, (b) design variable value history

The optimal design resulted from the optimization has the following bar section dimensions:
e outer radius R; = 14.97 mm
e inner radius Ry = 13.42mm

The mass, maximum stress and displacements are summarized in Table 4.

Table 4. FEA results for the optimal design: Ry = 14.97 mm, Ry = 13.42 mm, mass 5.41 kg

Load | Maximum displacement | Maximum stress
case magnitude [mm] [MPa]

1 1.65 110.84

2 2.14 141.22

3 0.13 18.18

4 2.83 183.00

5 2.06 188.32

6 5.00 334.75

The optimal design presents a structure with lower displacement values and safer stress levels.
However, the mass of the structure is higher compared to that of the preliminary design. The
second stage is to check the optimal design in terms of the normal mode and buckling analysis:

e buckling load factor is equal 10,
e first natural frequencies: f; = 25.88 Hz, fo = 80.25 Hz.

The buckling load factor shows that the buckling-load magnitude is ten times the applied load
which guaranties the safety of the structure from buckling. In addition, the vibration frequencies
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that correspond to the maximum and nominal rotation speeds of the engine are calculated as
follows
Nmaz 2700 Nnom 2400

60 60 z From = =44 60 z (4.2)

fma:r =

The first and second natural frequencies of the optimal design structure are both different
from the engine excitation frequencies. Therefore, the structure is safe as far as resonanceis
concerned.

5. Conclusions

During the design process, designers tend to look for the most convenient design which endows
the structure with desired functionalities. These functionalities define a set of requirements on
the structure performance criteria which present a compromise that can be solved by conducting
the optimization process. In this paper, the structure to be designed is the engine mount for a
very light aircraft. The optimization has aimed at minimizing its weight while keeping the stress
and displacement values within an acceptable range. The structure has been parameterized by
the bar section dimension. For that purpose, the FEA solver NASTRAN has been used. The
optimization results show that the optimal design is much better than the preliminary design
by assuring the structure safety from failure modes.
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Optymalizacja konstrukcji loza silnikowego lekkiego samolotu patrolowego
z uwzglednieniem ekstremalnych obcigzen w locie

F.oze mocujace silnik musi by¢ tak zaprojektowane, aby przy spelnieniu zasadniczej funkcji konstruk-
cyjnej, jaka jest trwale i niezawodne polaczenie zespolu napedowego z platowcem, zapewnié¢ jednocze-
$nie pozadana podatnos$¢ obslugowa samolotu. Spelniajac postawione w projekcie wymogi konstrukeyj-
ne, toze silnikowe powinno jednocze$nie zostaé¢ zamontowane w taki sposéb, aby mozliwie maksymalnie
zredukowana byta transmisja wibracji generowanych przez zespét wirujacy silnika. Stosujac sie do tak
postawionych wymagan, przeprowadzono wieloetapowe obliczenia optymalizacyjne modelowej struktury
zespolu nosnego silnika. Zoptymalizowano przekroje poprzeczne rur no$nych w cyklu obliczen wytrzyma-
tosciowych przeprowadzonych dla wszystkich mozliwych przypadkéw obcigzeniowych zalecanych przez
przepisy budowy lekkich samolotow CS-VLA. Zmodyfikowang konstrukcje poddano nastepnie sprawdza-
jacym obliczeniom z zakresu statecznosci i drgan wtasnych, celem sprawdzenia odpornoéci na wyboczenie
i wymuszenia rezonansowe.
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W pracy oméwiono problemy analizy aerodynamicznej statkow powietrznych na przykladzie
samolotow kategorii Very Light Aeroplanes oraz Very Light Jet. Badania numeryczne wyko-
nano przy uzyciu metody objetosci skonczonych, korzystajac ze specjalistycznego oprogra-
mowania. Przedstawiono metode przygotowania modelu numerycznego samolotu oraz spo-
sob prowadzenia analizy aerodynamicznej. W trakcie prowadzonych badan przeanalizowano
miedzy innymi wplyw poszczegdlnych zespoléw konstrukeyjnych samolotu oraz napedu na
uzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne. Wyniki zaprezentowano w postaci wykreséw
sktadowych sily i momentu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia i kata $lizgu. Ponadto
przedstawiono wyniki jako$ciowe oplywu bryty samolotu.

1. Wstep

Dynamiczny rozwdj techniki mikroprocesorowej oraz metod obliczeniowej mechaniki pty-
néw (Computational Fluid Dynamics — CFD) umozliwil symulacje wielu zjawisk zachodzacych
w trakcie optywu cial ptynami. CFD jest dzialem mechaniki ptynéw stuzacym do szczegdtowe]
analizy i modelowania przeplywéw za pomoca metod numerycznych. W teorii mechaniki ptynéw
ruch cieczy i gazéw opisywany jest ukladem réwnan rézniczkowych [1]:

— réwnanie Naviera Stokesa (réwnanie zachowania pedu) w postaci:

%(pu)-l—v-(plﬂ/) =-Vp+V(r)+pg+F (1.1)

gdzie: p — cidnienie statyczne; pg i F — odpowiednio sity grawitacji i sily zewnetrzne, np. nara-
stajace w wyniku przeptywu przez faze rozproszona; T — tensor naprezen

= p[(Vv+ V) - gv | (1.2)

gdzie: p — lepkosé kinematyczna; I — macierz jednostkowa.
— réwnanie ciaglosci przeplywu (réwnanie zachowania masy w odniesieniu do ptynu traktowa-
nego jako osrodek ciagly) w postaci:

dp B
o + V- (pv) =5y, (1.3)

gdzie: S,, — zr6dlo masy (np. w wyniku odparowywania fazy rozproszonej).
— réwnanie zachowania energii w postaci:

o 9 .. _ 9 o\ OT
51 (PE) + - (wilpE +p)) = 5- (b 3) o + wilri)egr | + Sh (1.4)
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gdzie: k — przewodno$¢ cieplna; E — energia catkowita; Pr — liczba Prandtla; (7;;)es — tensor
naprezen scinajacych

Ou; ~ Ou; 2 Quy,
ig)eff — He 3Pl g, 6Z
(Tig)ef Mﬁ(@xi +6xj) 3'uﬁ5$k-z'j !

Rozwiazanie ich w ogélnym przypadku jest mozliwe jedynie przez zastosowanie metod nume-
rycznych, np. metody objetosci skonczonych. Réwnania powyzsze przeksztatca sie do postaci
catkowej:

%///QdV+//FdA:O (1.6)

w ktérej jako @) oznaczono wartosci, ktére podlegaja prawom zachowania (masy, pedu, energii)
wewnatrz komorki, F' to wektor wielkoSci charakteryzujacych strumien wymieniany z otocze-
niem komorki, V' — objetos¢ pojedynczej komorki kontrolnej, natomiast A to jej powierzchnia
zewnetrzna. Tak rozpisane réwnania rozwiazuje sie metoda iteracyjna. Wielkosé komoérek w do-
menie odtwarzajacej obszar powietrza wokél badanej geometrii dobrana jest tak, aby dobrze
odwzorowaé nieréwnomiernosci pola przeplywu. Jest to niestety metoda bardzo wymagajaca,
jesli chodzi o zasoby obliczeniowe, zaréwno pod wzgledem wykorzystywanej pamieci, jak i wydaj-
nosci obliczeniowej. W przypadku geometrii calych samolotéw najczedciej obliczenia wykonuje
sie na komputerze zlozonym z kilku do kilkudziesieciu réwnolegle pracujacych jednostek (we-
z16éw), gdzie kazdy analizuje osobny fragment siatki obliczeniowe;.

Jednym z czesciej stosowanych pakietéow stuzacych do rozwiazywania probleméw inzynier-
skich z zakresu mechaniki ptynéw i aerodynamiki jest program ANSYS Fluent [1], bazujacy na
rozwiazaniu réwnan rézniczkowych czastkowych metoda objetosci skonczonych (Finite Volumes
Method). Umozliwia on analize przeplywéw niescisliwych i $cisliwych, z opcjonalnym uwzglednie-
niem lepkosci przeptywu. W programie zaimplementowano wiele modeli turbulencji. Réwnania
ruchu rozwiazywane sa na siatkach niestrukturalnych (tetrahedralnych), strukturalnych i hybry-
dowych.

Do generacji siatek obliczeniowych uzyto programu ICEM CFED [2], wchodzacego w skiad
pakietu ANSYS. Program ICEM CFD jest zaawansowanym narzedziem do preprocesoringu,
umozliwiajacym pelne przygotowanie modelu geometrycznego, czyli budowe lub import geome-
trii z programu CAD, jej naprawe oraz upraszczanie. Program ICEM CFD umozliwia tworzenie
siatek strukturalnych oraz niestrukturalnych o elementach tetrahedralnych, pryzmatycznych,
heksagonalnych, ostrostupowych, a takze siatek hybrydowych sktadajacych sie z wielu typdéw
elementéw. Jest on réwniez wyposazony w liczne narzedzia do sprawdzania i poprawy jakosci
siatki. Do poprawy jakosci elementéw siatki stuza automatyczne i manualne narzedzia, dajace
mozliwo$¢ m.in. wygtadzenia, zageszczenia, rozrzedzenia siatki, a takze w razie potrzeby prze-
suwania poszczegdlnych weztéw wewnatrz domeny.

Wyniki zaprezentowane w artykule zostaly otrzymane w zwiazku z wykonaniem badan w ra-
mach nizej wymienionych projektow:

e Nowoczesny $rodek transportu osobistego Flaris LAR-1 — nr POIG.01.03.01-14-077/12;

e Zwigkszenie uzytecznosci lekkiego samolotu o innowacyjnym uktadzie aerodynamicznym

typowym dla samolotéw klasy STOL — PBS3/B6/35/2015.

(1.5)

Kierownikiem wyzej wymienionych projektéw jest prof. Aleksander Olejnik, natomiast ich reali-
zacja zostata dofinansowana z Narodowego Centrum Badan i Rozwoju.
2. Opis obiektéw badawczych

W artykule zaprezentowano wyniki analiz aerodynamicznych przeprowadzonych w trakcie
opracowywania samolotéw OSA oraz Flaris LAR-1.
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OSA jest samolotem kategorii Very Light Aeroplanes (do 750 kg masy startowej) o przezna-
czeniu uzytkowym. Ze wzgledu na swoja uniwersalno$¢ moze byé¢ wykorzystany przez wojsko,
Straz Graniczng, Straz Pozarna oraz inne stuzby do patrolowania i monitorowania zdarzen za-
grazajacych bezpieczenstwu publicznemu. Charakteryzuje sie wlasnosciami poréwnywalnymi lub
lepszymi w stosunku do wspolczesnych samolotéw tego typu. Przestronna kabina miesci dwu-
osobowg zaloge i zapewnia niemal nieograniczona widocznosé, na poziomie Smiglowca.

Rys. 1. Gotowy egzemplarz samolotu OSA

Samolot OSA jest dwumiejscowym gérnoptatem o konstrukeji metalowo-kompozytowej. Ele-
menty przenoszace gléwne obciazenia konstrukcji sa metalowe, natomiast kabina oraz mato
istotne elementy jak owiewki, koncéwki skrzydet i usterzen sa wykonane z materialéow kompozy-
towych. Skrzydlo zastrzatlowe ze stalym slotem i klapa szczelinowa zakonczone jest wingletem.
Silnik w uktadzie pchajacym — Lycoming 10-320-B1A o mocy 160 KM. Usterzenie klasyczne.
Podwozie przednie sterowane — w wersji z podwoziem kolowym lub nartami. Kabina o ponadprze-
cietnej widocznoéci jest wykonana z materialéw kompozytowych. Awionika typu Glass Cockpit
oparta jest o wy$wietlacze Garmin G3X. Samolot zostanie wyposazony zgodnie z wymaganiami
do lotéw IFR.

Rys. 2. Wizualizacja samolotu Flaris LAR-1

Samolot Flaris LAR-1 jest bardzo lekki i wytrzymaly dzieki zastosowaniu nowoczesnych pre-
impregnatéw weglowych. Przeznaczeniem samolotu jest szybki i wygodny transport czterech
dorostych oséb w celach biznesowych lub rekreacyjnych. Samolot skonfigurowany jest w ukta-
dzie $rednioptata. Proste, poteliptyczne skrzydlo zaprojektowano, uwzgledniajac minimalizacje
oporu w warunkach przelotu oraz bezpieczny charakter przeciagniecia. Pojedynczy naped turbo-
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wentylatorowy umieszczono na grzbiecie kadtuba, co zapewnia wysoka sprawno$é¢ oraz obnizony
hatas.

3. Opracowanie modeli numerycznych samolotéw na potrzeby analizy CFD

Ze wzgledu na wymogi dotyczace generowania siatki obliczeniowej wymagane jest wprowa-
dzanie pewnych uproszczen w stosunku do oryginalnej geometrii powierzchniowej samolotu. Dla
przyktadu, w modelu samolotu OSA uproszczono podwozie samolotu, docieto powierzchnie ka-
dhuba, usuwajac naktadajace si¢ powierzchnie i minimalne nieciagtosci potaczen, np. w obszarze
belki ogonowej, uzupeliono brakujace powierzchnie slotu. Pogrubiono tez krawedz sptywu slotu.
Pominieto rure wydechowa i uproszczono obszar smigta do pojedynczej plaszczyzny.

- - F II

Rys. 3. Uproszczenie geometrii podwozia samolotu OSA

o~ T

Rys. 4. Powiekszenie szczelin, eliminacja nieistotnych dla konkretnej symulacji detali

Rys. 5. Powierzchnia domykajaca wlot do silnika samolotu Flaris LAR-1
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Natomiast geometria powierzchniowa samolotu Flaris LAR-1 nie wymagala na tym etapie
wprowadzenia wielu uproszczen. Zaslepienia wymagaly jedynie wloty i wyloty z przedziatu sil-
nika, scianki domykajace krawedzi sptywu i szczeliny zawiasu steru kierunku i steru wysokosci.

OSA_V_04-02-2014
Ma =012 (v= 147 kmh) |

alfa=0

alfa= 26"

OSA 04022014+ " ) 1
Mi‘:’o.u (V=147 km/h) ¢ y 4 X v \\/ X

Rys. 6. Gestosé siatki obliczeniowej na powierzchni samolotu OSA w konfiguracji z usterzeniem typu V
i klasycznym

/ Y 2 S ‘ z

FLARIS LAR-1 — NSNS y FLARIS LAR1 / 1 X
CFD RANS S-A | LYK CFD RANS S-A 7 A ‘ 4 ¥
V=81.84 m/s (295 kmh) XA V= 81.84 ms (295 km/h) . f Xy
Alpha =0° Y VA 17N o X ha = 0° | X J
—rt A | / | ST T
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Rys. 7. Gestosé siatki obliczeniowej na powierzchni samolotu Flaris LAR-1

W obszarze otaczajacym dany platowiec wygenerowano siatke niestrukturalng o gestosciach
przedstawionych na rysunkach 6 i 7. Wielkosé siatki obliczeniowej dla samolotu OSA wynosita
ok. 6 mIn komérek, a dla samolotu Flaris LAR-1 ok. 4mln komérek. Wokét écian bryt samo-
lotéw wygenerowano 5 warstw komoérek pryzmatycznych symulujacych warstwe przyscienna.
Grubos$é pierwszego elementu siatki (0,6 mm) odpowiadala parametrowi turbulencji y+ z za-
kresu (30;200), co jest zalecane dla zastosowanego modelu turbulencji Spalart-Allmaras. Model
ten przyjety jest za standard w analizach oplywéw zewnetrznych, szczegélnie w zakresie liczb
Reynoldsa uzywanym w lotnictwie [1].

W opracowywanych modelach na powierzchni platowca zastosowano warunek brzegowy
WALL - $ciana z warunkiem rozwoju turbulencji ,standard wall function”. Na tylnej Scia-
nie domeny zatozono warunek PRESSURE OUTLET, a na Scianach przedniej, gornej, dolnej
i bocznej — warunek pola dalekiego przeptywu: PRESSURE FAR FIELD. Powierzchnie kregu
$migta w przypadku samolotu OSA oraz powierzchnie wlotu i wylotu z silnika samolotu Flaris
LAR-1 przygotowano na potrzeby wyznaczenia wptywu zespotu napedowego na charakterystyki
aerodynamiczne samolotu.
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7 uwagi na przyjety sposéb prezentacji wynikéw obliczen, powierzchnie analizowanych ptla-
towcdéw podzielono na odpowiednie strefy, ktore zostaly zaprezentowane na rysunkach 8 i 9.

WING

AILERON STABILIZER

——SKID

MAIN_GEAR
FRONT_GEAR

Rys. 8. Podzial powierzchni ptatowca samolotu OSA na odpowiednie strefy obliczeniowe

Y RUDDER

g';WINGLET VERT_STAB

ELEVATOR

Rys. 9. Podzial powierzchni ptatowca samolotu Flaris LAR-1 na odpowiednie strefy obliczeniowe

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych w oplywie symetrycznym
przyjeto nastepujace zalozenia:

e symetria pola przepltywu;

e symetria geometrii;

e przeplyw jest stacjonarny i ustabilizowany, czyli za platowcem nie pojawia sie Sciezka
wiréw Karmana ani zadna inna niestacjonarna struktura w przeptywie;

e warunki lotu odpowiadaja zerowej wysoko$ci (na poziomie morza) wedlug atmosfery
wzorcowej: cinienie p = 101325 Pa, temperatura T' = 288,15 K, oraz gestos¢ powietrza
p=1225kg/m3.

Przy wyznaczaniu wielko$ci bezwymiarowych wspotczynnikow sit i momentéw aerodyna-
micznych jako parametry odniesienia przyjeto powierzchnie no$na plata oraz jego srednia cieciwe
aerodynamiczng. Polozenie bieguna momentu aerodynamicznego znajdowalo sie na ptaszczyznie
symetrii samolotu w punkcie odpowiadajacemu rzutowi punktu 1/4 SCA na ta plaszczyzne.

4. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych uzyskanych dla samolotu OSA
z usterzeniem klasycznym i typu V

Na rysunkach nr 10 = 13 przedstawiono poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych uzy-
skanych w wyniku przeprowadzenia numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu z usterze-
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niem typu V (oznaczonej jako OSA V) i z usterzeniem klasycznym (OSA C). Na wstepie nalezy
przypomnieé, ze geometrie zewnetrzne obu samolotéw réznity sie nie tylko innym typem uste-
rzenia, ale rowniez zmienionym omaskowaniem silnika oraz ksztaltem owiewek w tylnej czesci

kadluba.

06
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—0SAV
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Rys. 10. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoélczynnika sity oporu dla samolotu OSA
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Rys. 11. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspotczynnika sity nosnej dla samolotu OSA
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Rys. 12. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika momentu pochylajacego
w funkeji kata natarcia dla samolotu OSA

Na charakterystyce wspoétczynnika sity oporu najwieksze réznice wystepuja w zakresie ka-
téw natarcia (—6;0). Ponadto mozna zauwazy¢ niewielkie réznice pomiedzy wartosciami Cy in

(0,071 dla OSA V, 0,079 dla OSA C) oraz Cyo (0,073 dla OSA V, 0,079 dla OSA C). Natomiast
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Rys. 13. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoélczynnika sity nosnej w funkcji
wspblezynnika sity oporu dla samolotu OSA

na charakterystyce wspotczynnika sity nosnej widaé, ze w prawie calym zakresie analizowanych
katow natarcia wartosci tego wspoétczynnika dla odpowiadajacych sobie katéw natarcia sa nie-
znacznie wieksze dla samolotu z usterzeniem typu V. W zwiazku z tym wartos¢ wspotczynnika
sily nosnej przy kacie natarcia o = 0° jest wieksza dla samolotu z usterzeniem typu V (0,28 dla
OSA V, 0,21 dla OSA C). Jednakze wartosci krytycznego kata natarcia oy, oraz maksymalnych
wartosci wspotczynnika sity nosnej C., 4. sa takie same. Nachylenie charakterystyki wspot-
czynnika sily noénej dC,/da jest wicksze dla samolotu z usterzeniem klasycznym (5,2 1/rad)
niz dla samolotu z usterzeniem typu V (5,13 1/rad). Najwieksze réznice wida¢ na charaktery-
stykach wspétczynnika momentu pochylajacego. Wzgledem bieguna momentu pochylajacego,
ktéry znajdowal sie w 25% SCA, samolot z usterzeniem klasycznym jest bardziej stateczny sta-
tycznie. Swiadczy o tym wieksze ujemne nachylenie charakterystyki wspolezynnika momentu
pochylajacego dCm/da (—0,551/rad dla OSA V, —0,761/rad dla OSA C). Réwniez wartosci
wspolczynnika momentu pochylajacego catego samolotu przy kacie natarcia o = 060 sg znacza-
co rézne (—0,18 dla OSA V, —0,028 dla OSA C). Niewielkie réznice mozna zauwazy¢ réwniez
w przebiegu biegunowej samolotu Cq (Cyq).

5. Poréwnanie do$wiadczalnych i numerycznych charakterystyk
aerodynamicznych samolotu OSA z usterzeniem typu V

W trakcie prowadzonych analiz numerycznych w celu weryfikacji poprawnosci otrzymywa-
nych wynikéw dokonano poréwnania doswiadczalnych i numerycznych charakterystyk aerody-
namicznych samolotu OSA z usterzeniem typu V.

Doswiadczalne badania aerodynamiczne zostaly przeprowadzone w Tunelu Aerodynamicz-
nym T-3 (05m) Instytutu Lotnictwa w celu okreSlenia charakterystyk aerodynamicznych dla
modelu samolotu OSA w skali 1:2. Badania przeprowadzono dla predkosci strumienia powietrza
ok. 28 m/s. Wybrana predkosé odpowiadata ci$nieniu dynamicznemu ¢ = 50 kG/m?. Wspoét-
czynnik turbulencji strumienia powietrza w przestrzeni pomiarowej tunelu wynosit TF = 1,22.
Efektywna liczba Reynoldsa (liczba Re po przemnozeniu przez wspélezynnik turbulencji) odnie-
siona do Sredniej cigciwy aerodynamicznej skrzydla wynosita Re.s ~ 1,54 mln. Charakterystyki
aerodynamiczne zmierzone zostaly przy uzyciu 6-sktadowej tensometrycznej wagi aerodynamicz-
nej w zakresie katow natarcia o € (—10°;+30°). Waga tensometryczna mocowana byla wewnatrz
kadtuba modelu samolotu. Model samolotu OSA zostal zamocowany w przestrzeni pomiarowej
tunelu na oddolnym maszcie z tylna podpora do zmiany kata natarcia.

Na rysunkach 14 = 17 przedstawiono poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych uzyska-
nych w wyniku przeprowadzenia:
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e numerycznej analizy aerodynamicznej:

— samolotu z usterzeniem typu V (OSA V);
— samolotu bez usterzenia (OSA VBU);

e badan doswiadczalnych:

— samolotu z usterzeniem typu V (OSA VT);
— samolotu bez usterzenia (OSA VBUT).
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Rys. 14. Poréwnanie doswiadczalnych i numerycznych charakterystyk wspotezynnika sity oporu dla
samolotu OSA z usterzeniem typu V
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Rys. 15. Poréwnanie doswiadczalnych i numerycznych charakterystyk wspélczynnika sity nosnej dla
samolotu OSA z usterzeniem typu V

6. Analiza wplywu podzespoléw platowca samolotu Flaris LAR-1 na uzyskiwane
charakterystyki aerodynamiczne

Na rysunkach 18-+-20 przedstawiono wplyw podzespoléw platowca na warto$é poszczegdlnych
wspotezynnikéw aerodynamicznych. W przypadku wspotezynnika sity oporu gtéwnymi zrédtami
oporu sa platy, kadtub i usterzenie poziome. Udzial wszystkich elementéw platowca w catkowitej
wartosci wspolczynnika oporu roénie wraz ze wzrostem wartosci bezwzglednej kata natarcia. Na
charakterystyce wspétczynnika sily nosnej widzimy, ze udzial plata jest przewazajacy. Ponadto
widaé¢ wickszy udzial kadtuba niz usterzenia poziomego.

Natomiast na charakterystyce wspdétczynnika momentu pochylajacego mozna zauwazyé do-
datni (rozstateczniajacy) wplyw kadluba oraz dostateczniajacy powierzchni sterowych na ogonie.
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Rys. 16. Poréwnanie doswiadczalnych i numerycznych charakterystyk wspoétczynnika momentu
pochylajacego dla samolotu OSA z usterzeniem typu V
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Rys. 17. Poréwnanie doswiadczalnych i numerycznych charakterystyk wspotczynnika sity noénej
w funkcji wspélezynnika sity oporu dla samolotu OSA usterzeniem typu V
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Rys. 18. Sktadowe wspoélczynnika sily oporu aerodynamicznego w funkcji kata natarcia dla
poszczegdlnych stref podziatlu geometrii pltatowca
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Rys. 19. Sktadowe wspolczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia dla poszczegélnych stref podziatu
geometrii ptatowca
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Rys. 20. Sktadowe wspoélczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata natarcia dla poszczegdlnych
stref podzialu geometrii ptatowca
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Podstawowym zrédtem momentu dostateczniajacego jest zespot statecznik + ster wysokosci. Po-
nadto mozna zauwazy¢ niewielki rozstateczniajacy wplyw plata przy ujemnych katach natarcia.

Na rysunku 21 przedstawiono wykresy kotowe prezentujace procentowe udzialy poszczegdl-
nych stref podzialu geometrii ptatowca samolotu Flaris LAR-1 w catkowitej wartosci sity oporu
aerodynamicznego odpowiednio dla kata natarcia 0° i 4°. Wraz ze wzrostem kata natarcia moze-
my zauwazy¢ niewielkie zmiany na prezentowanych wykresach. Rosnie procentowy udzial gondoli
silnika (2%). Udzial oporu ptatéw (WING + FLAP + AILERON) zmienia si¢ z 60% na 58%,
gléwnie w obszarze klap (z 11% na 8%).

Udziat w oporze AoA=0 Udziat w oporze AcA=4
winglet aileron elevator winglet elevator
2% 4% 9 2%

2%

engine
2%

wing

| 45% wing

| 45%
\ fuselage
26% |

vert_stab vert_stab rudder
1% 0% 0% 0%

Rys. 21. Procentowy udzial poszczegdlnych stref podzialu geometrii ptatowca w catkowitej wartosci sity
oporu aerodynamicznego dla kata natarcia o = 0° oraz o = 4°

7. Wyniki jako$ciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu Flaris
LAR-1 w oplywie symetrycznym

Na rysunkach 22 i 23 zaprezentowano jako$ciowe poroéwnanie wynikéw uzyskanych dla wy-
branych katéw natarcia w postaci mapy cisnien z naniesionymi liniami pradu na powierzchni
platowca oraz obrazu przebiegu oderwania. Obszary oderwania, czyli obszary przeptywu wstecz-
nego zobrazowano przy pomocy sktadowej wspotczynnika tarcia wzdtuz osi samolotu. Obszary
kolorowania zostaly obciete tak, by pokolorowaé tylko te powierzchnie, gdzie przeptyw odbywa
sie w kierunku przeciwnym do kierunku przeptywu niezaburzonego.

Na przedstawionych rysunkach mozna zauwazyé, ze oderwanie rozpoczyna sie przy kacie
natarcia o = 16° w obszarze przejécia skrzydto-kadtub i postepuje w kierunku koncoéwki skrzydta.
Nieomal jednocze$nie przy o = 18° nastepuje oderwanie na zewnetrznych czesciach usterzenia
poziomego. Pomimo oderwania na lotce, koncowka plata stalego jest nadal w optywie i moze
stabilizowaé¢ samolot tak, ze nie bedzie mial tendencji do wejscia w korkociag. Pelne oderwanie
obserwujemy przy a = 24°.

8. Analiza przeplywu na wlocie powietrza do silnika samolotu Flaris LAR-1 na
wysokich katach natarcia

W trakcie prowadzonych numerycznych analiz aerodynamicznych poréwnano rozktady skta-
dowych predkosci oraz cisnienia catkowitego na ptaszczyznie wlotu do sprezarki silnika samolotu
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Rys. 22. Zobrazowanie zmian przebiegu linii pradu na powierzchni platowca wraz z przebiegiem zmian
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Rys. 23. Zobrazowanie przebiegu oderwania na powierzchni ptatowca za pomoca obszaréw przeptywu
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Flaris LAR-1. Pominieto wymuszenie od silnika, traktujac stan swobodnego przeptywu jako bar-
dziej niebezpieczny, poniewaz brak wymuszenia uwypukla wplyw cisnienia spietrzenia na jako$é
przeplywu.

Do analizy wpltywu przestoniecia wykorzystano wyniki symulacji w opltywie symetrycznym
dla katéw natarcia w zakresie a = (0°;24°). Na rysunku 24 przedstawiono rozklad ci$nienia
catkowitego na plaszczyznie wlotu do pierwszego stopnia sprezarki silnika.

a=0°, p=0° 0=12°, p=0°
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Rys. 24. Pole cisnienia catkowitego na wlocie do silnika w zaleznosci od kata natarcia

Efekt przestoniecia kadlubem wlotu powietrza objawia sie powyzej o = 16° (krytyczny kat
natarcia). Rozklad ci$nienia calkowitego wykazuje dwa obszary straty ci$nienia po bokach wlo-
tu. Taka nieréwnomiernos¢ na wlocie do silnika jest bardzo niebezpieczna dla wytrzymalosci
zmeczeniowej topatek sprezarki, grozi takze zgasnieciem silnika na wysokich katach natarcia.

Na rysunku 25 przedstawiono zobrazowanie liniami pradu przeptywu wewnatrz kanatu dolo-
towego do silnika. Na $ciankach kanatu nie nastepuje oderwanie, ale wedréwka punktu spietrzenia
do wewnatrz gardzieli sugeruje zwezenie strumienia dolotowego do silnika na wysokich katach
natarcia, co oznacza brak dynamicznego dotadowania silnika, a wiec wieksze straty energetyczne
silnika, ktérego uktad sterowania bedzie musial bardziej obciazy¢ sprezarke w celu podtrzyma-
nia parametrow pracy. Istnieje wiec niebezpieczenstwo zdlawienia silnika w trakcie zblizania sie
do predkosci przeciagniecia, co moze by¢ niebezpieczne w lotach na niewielkiej wysokosci, np.
w trakcie podejscia do ladowania.

9. Analiza wplywu strumienia zasmiglowego na charakterystyki aerodynamiczne
samolotu OSA z usterzeniem klasycznym

Wplyw strumienia zadmiglowego zamodelowano na dwa sposoby. W pierwszym z nich na
powierzchni kregu $miglta zastosowano skok cisnienia o wartosci odzwierciedlajacej przyrost
predkosci po przejsciu strumienia przez krag $miglta. Natomiast w drugim sposobie dodatko-
wo wykorzystano mozliwos¢ odzwierciedlenia zawirowania strumienia. Wyliczenie parametru



Problemy analizy aerodynamicznej samolotow klasy general aviation

99

a=0°, p=0° a=12°, p=0°

FLARIS LAR < FLARIS LAR-f
CFDRA

V= 81,8

Alpha =

-1 S LAR-1
NS S-A CFD RANS S-A

4 mis (295 kih) V=81.84 mjs (295 kmih)
i y Z Alpha = 12"

FLARIS LAR-1 FLARIS LAR-1
GFD RANS S-A
V=81.84 mjs (295 kmih)
Alpha =

CFD RANS S-A
V=81.84 ms (295 km/h)
Alpha = 16" P

Rys. 25. Obszary przeplywow wstecznych na wlocie do silnika z naniesionymi liniami pradu w zalezno$ci
od kata natarcia

SWIRL uzyskano w trakcie osobnej analizy samego $miglta. Opracowano specjalny algorytm,
ktory na zadanej powierzchni dokonywal transformacji wektoréw predkosci o zadang wartosé
i kat odpowiadajacy wczesniej wyznaczonej charakterystyce $migta.

Na rysunkach 26 + 29 zaprezentowano wplyw strumienia zasmiglowego na charakterystyki
aerodynamiczne samolotu OSA z usterzeniem klasycznym.
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Rys. 26. Wplyw strumienia zasmiglowego na charakterystyke wspolczynnika sity oporu dla samolotu
OSA z usterzeniem klasycznym

Charakterystyki opisane jako OSA C zostaly otrzymane w wyniku przeprowadzenia nume-
rycznej analizy aerodynamicznej samolotu z usterzeniem klasycznym bez uwzglednienia strumie-
nia zasmiglowego. Opis OSA CF dotyczy wynikéw uzyskanych przy zalozeniu, ze na powierzch-
ni kregu Smigta wystepuje skok ci$nienia o wartosci odzwierciedlajacej przyrost predkosci po
przejSciu strumienia przez krag $migla. Natomiast opis OSA CFS dotyczy wynikéw analizy
z uwzglednieniem strumienia zasmiglowego powstalego na skutek skoku cisnienia oraz zawiro-
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Rys. 27. Wplyw strumienia zasmiglowego na charakterystyke wspolczynnika sity nosnej dla samolotu
OSA 7z usterzeniem klasycznym
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Rys. 28. Wplyw strumienia zasmiglowego na charakterystyke wspolczynnika momentu pochylajacego
dla samolotu OSA z usterzeniem klasycznym
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Rys. 29. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspoélczynnika sity no$nej w funkcji
wspotczynnika sity oporu dla samolotu OSA

wania na powierzchni kregu $migta. Uwzglednienie strumienia zasmiglowego spowodowato:
e znaczny wzrost wartosci wspoélezynnika sity oporu, warto$é Cy i wzrosta z 0,079 (OSA C)
do 0,159 (OSA CFS), czyli o ponad 100%;

e niewielki wzrost maksymalnej wartosci wspotezynnika sity nosnej C e z 1,96 (OSA C)
do 2,02 (OSA CF i OSA CFS), czyli tylko o 3%;

e wzrost warto$¢ wspodlczynnika sity nosnej przy zerowym kacie natarcia C,g z 0,21 (OSA C)
przez 0,25 (OSA CF) do 0,27 (OSA CFS);
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e niewielki wzrost pochodnej wspdlczynnika sily nosnej po kacie natarcia dC./da
z 5,20rad ™! (OSA C) do 5,25rad~! (OSA CF i OSA CFS);

e wzrost wartosci wspoélczynnika momentu pochylajacego calego samolotu przy kacie na-
tarcia @ = 0° wyznaczonego wzgledem 25% SCA C),0 z —0,028 (OSA C) przez —0,018
(OSA CFS) do —0,014 (OSA CF);

e spadek maksymalnej warto$ci doskonalosci aerodynamicznej C,/C, z 8,4 (OSA C) przez
6,7 (OSA CF) do 5,7 (OSA CFS).

Powyzej opisany wplyw strumienia zasmigtowego na wartosé¢ wspotczynnikow sity oporu oraz
sity nosnej najbardziej uwidacznia si¢ na biegunowej samolotu przedstawionej na rysunku 29.
Ponadto na charakterystyce wspétczynnika sity oporu mozna zauwazy¢, ze wraz ze zwickszaniem
kata natarcia wplyw strumienia zadmigtowego na jego wartosé jest coraz mniejszy. Co wiecej, dla
tego przypadku Cymin &~ Cyro. Jednakze uwzglednienie w obliczeniach strumienia zasmigltowego
nie wptynelo na zmiane wartodci krytycznego kata natarcia ay, oraz nachylenia charakterystyki
momentu pochylajacego samolot dC,, /da.

Uwzglednienie w wykonanych obliczeniach zawirowania strumienia na kregu $migta wplyne-
to na dalszy wzrost wartosci wspoétczynnika oporu oraz nieznacznie zmienilo przebieg charak-
terystyki momentu pochylajacego. Najmniejsze roznice zwigzane z uwzglednieniem strumienia
zasmiglowego wystepuja na charakterystyce wspoétczynnika sity nosnej.

10. Wnioski i uwagi koncowe

W trakcie prowadzonych prac wykonano szereg numerycznych analiz aerodynamicznych sa-
molotéw kategorii Very Light Aeroplanes oraz Very Light Jet. Uzyskane wyniki miaty znaczacy
wplyw na decyzje zespotu konstrukcyjnego dotyczace ostatecznego ksztattu bryly opracowywa-
nych statkow powietrznych. Duza zgodnos$é uzyskanych wynikéw z badaniami doswiadczalnymi
Swiadczy o poprawnosci przyjetego sposobu modelowania zachodzacych zjawisk. Na podstawie
analizy otrzymanych wynikéw obliczen wyciagnieto nastepujace wnioski:

e korzystajac z metod obliczeniowej mechaniki ptynéw (CFD — Computational Fluid Dyna-
mics), mozna wyznaczy¢ charakterystyki aerodynamicznie samolotéw klasy General Avia-
tion;

e numeryczne analizy aerodynamiczne mozna wykonywaé dla samolotow w skali rzeczywi-
stej;

e modyfikacje modelu numerycznego sq prostsze i szybsze niz modelu skalowanego samolotu
przygotowanego do badan doswiadczalnych;

e wydajno$c¢ obliczeniowa wspdlczesnych komputeréw pozwala na zastosowanie analiz RANS
na do$¢ wezesnym etapie projektowania;

e model numeryczny samolotu moze zostaé¢ podzielony na strefy, z ktorych tatwiej otrzymad
wyniki czastkowe niz w przypadku badan doswiadczalnych w tunelu aerodynamicznym:;

e w trakcie prowadzonych analiz numerycznych wystepowaly znaczne problemy z modelo-
waniem turbulizacji przeplywu i procesu oderwania.
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Problems of the aerodynamic analysis of general aviation airplanes

In the paper, the problems of aircraft aerodynamic analysis based on the example of Very Light
Aeroplanes and Very Light Jet category airplanes have been presented. Numerical calculations using the
finite volume method implemented in specialized software have been performed. A method of preparing
a numerical model of an airplane and the aerodynamic analysis methodology has been presented. During
the research, the influence of particular structural parts and propulsion of the airplane on aerodynamic
characteristics has been analyzed. Results have been shown in graphical form of aerodynamic force and
moment components as functions of the angle of attack and sideslip angle. Moreover, qualitative results
of the flow around the airplane body have been presented.
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Celem niniejszej pracy bylo okreslenie krytycznych predkosci drgan flatterowych samolo-
tu klasy VLA na podstawie analiz modelowych wspomaganych oprogramowaniem MSC
Software. Realizacja obliczen procesorem Nastran odbywa sie¢ w oparciu o model aerosprezy-
sty ztozony z dwoch komponentéw. Model dyskretny struktury ptatowcowej uzyty zostat do
wyznaczenia drgan wlasnych. Z kolei do wygenerowania aerodynamicznej macierzy wymu-
szen wykorzystano uproszczony model panelowo-brylowy imitujacy powierzchniowe zespoty
nosne. Rownanie flatteru rozwiazywano metoda PK, wykorzystujac macierz masowa oraz
zespolone macierze sztywnosci i tltumienia. Krytyczne predkosci flatterowe wyznaczono dla
ustalonej wysokosci lotu (H = 0) i predkosci eksploatacyjnych z zakresu 80-320km /h. Prze-
prowadzono parametryzacje obliczen, uzalezniajac czestotliwosci wlasne od parametréw kon-
strukcyjnych obarczonych niepewnoscia. Przyjmujac wartosci parametrow z dopuszczalnego
zakresu, mozna przyporzadkowaé okredlonej postaci zakres teoretycznie mozliwych czesto-
tliwoéci. Podejscie to zastosowano w odniesieniu do postaci sterowych, ktorych czestosci sa
uzaleznione od masowego momentu bezwladnosci sterow oraz od sztywnosci uktadu stero-
wania. Predkosci flatteru wyznaczono dla réznych kombinacji tychze sztywnosci.

1. Wprowadzenie

W ramach dwéch projektow badawczych pt.: Opracowanie projektu i budowa demonstratora
technologii ultralekkiego samolotu jako elementu sieciocentrycznego systemu wsparcia rozpozna-
nia 1 dowodzenia oraz Zwiekszenie uzytecznoéci lekkiego samolotu o innowacyjnym uktadzie aero-
dynamicznym typowym dla samolotow klasy STOL realizowanych w Wojskowej Akademii Tech-
nicznej opracowano lekki samolot przeznaczony do realizacji misji patrolowo-rozpoznawczych
(rys. 1). W ramach prac rozwojowych przeprowadzono studium koncepcyjne samolotu jako mo-
bilnego komponentu systemowego, wykonano szczegdlowy projekt, przygotowano dokumentacje
wykonawcza i wreszcie zbudowano prototyp. Jednym z istotnych probleméw projektowych rzu-
tujacych na bezpieczenstwo eksploatacji jest odpornosé konstrukeji na potencjalnie zagrazajace
jej zjawiska aerosprezyste. Najbardziej niebezpiecznym z tychze zjawisk sa drgania samowzbud-
ne typu flatter. Przedstawiono zatem metodyke wyznaczania krytycznych predkosci flatteru oraz
otrzymane na drodze obliczen wyniki.

2. Obiekt i metodyka badan

Zaprojektowany platowiec o konstrukcji metalowej jest géornoplatem ze skrzydtami zastrza-
towymi wyposazonymi w klapy i lotki oraz profilowane winglety. Usterzenie osadzone na smuklej
belce ogonowej bedacej przedtuzeniem zredukowanego kadtuba jest typu klasycznego ze stera-
mi posiadajacymi kompensacje rogowa. Mocno przeszklona kabina z przedzialem zalogowym
przeznaczonym dla dwdch pilotow to najbardziej charakterystyczny atrybut samolotu. Samo-
lot posiadajacy maksymalna mase startowa myrow = 750 kg sklasyfikowany jest jako statek
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Rys. 1. Lekki samolot patrolowy OSA z napedem $miglowym

powietrzny kategorii VLA (ang. Very Light Aircraft). Dedykowany zesp6l napedowy obejmuje
silnik ttokowy Lycoming 10-320 o maksymalnej mocy 160 KM oraz trdjtopatowe Smigto pcha-
jace. Uktad napedowy powinien zapewni¢ maksymalna predkos¢ eksploatacyjna w granicach
Vinaz = 250km/h oraz predko$é wznoszenia na poziomie V; = 7m/s. Korzystne parametry
osiggowe, stosunkowo duzy zbiornik paliwa oraz przewidywane niskie jego zuzycie to cechy, kté-
re moga zapewni¢ nowej konstrukeji zdecydowana przewage nad innymi samolotami klasy VLA.

W ramach obliczen projektowo-konstrukcyjnych realizowano nurt badan zwiazany z ocena
wlasnosci drganiowych powstajacego samolotu w oparciu o modelowe analizy statyczne i dyna-
miczne przeprowadzane metoda elementéw skonczonych. Realizujac program wstepnych obliczen
aerosprezystosci, wykonano kolejno nastepujace zadania:

1) rozwiniecie modelu masowo-sztywnosciowego do analiz MES,
weryfikacja modelu ze wzgledu na jego wlasnoéci masowe, sztywnos$ciowe i drganiowe,

wyznaczenie postaci i czestoéci wlasnych,

wyznaczenie zaleznosci wybranych czestotliwosci wlasnych od parametréw konstrukeyj-
nych obarczonych niepewnoscia.

)
)

4) wyznaczenie krytycznych predkosci flatteru dla wybranych konfiguracji,
)

Pierwszy etap polegal na zbudowaniu wirtualnego modelu symulujacego masowe i sprezyste
wlasnosci prawdziwego samolotu. Model zostal nastepnie wykorzystany w obliczeniach nume-
rycznych realizowanych pakietem MSC Software (Patran, MD Nastran, Flightloads). W efekcie
przeprowadzonych obliczen zweryfikowano masy modelowe i polozenie Srodka ciezkosci, dokona-
no oceny sztywnosci konstrukeji, wyznaczajac rozktady przemieszczen, wyznaczono czestotliwo-
Sci podstawowych drgan wlasnych oraz krytyczne predkosci drgan samowzbudnych typu flatter
w wybranych wariantach modelowych.

3. Budowa modelu dyskretnego

Model samolotu OSA do analiz dynamicznych MES opracowano, wykorzystujac srodowisko
MSC Patran. Wykorzystano aplikacje preprocesorowe do przygotowania wirtualnej bazy mode-
lowej oraz program postprocesorowy do graficznej ekspozycji wynikow obliczen numerycznych
realizowanych uprzednio procesorem Nastran.

W dyskretnej wirtualizacji struktury nosnej zasadniczo stosowano elementy jedno- i dwuwy-
miarowe, odzwierciedlajace cienkoscienny charakter konstrukeji [12]. Typowo powierzchniowe
fragmenty struktury sktadane z blach duraluminiowych (pokrycia, Scianki wreg i zeber, $rodniki
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dzwigaréw) aproksymowano powlokowymi elementami czteroweztowymi CQUADA4 lub trojwe-
ztowymi CTRIA3. Z kolei struktury o duzym wydluzeniu (pasy dzwigaréw, podiuznice, p6tki
wreg 1 zeber, rozpérki, elementy podwozia, zastrzaly, prety kratowe) odwzorowano dwuwezlo-
wymi elementami jednowymiarowymi typu pretowego (CBAR) oraz belkowego (CBEAM). Ele-
menty wyposazenia poktadowego potraktowane jako zastepcze masy skupione zamodelowano
elementami punktowymi typu CONM2. W celu zdefiniowania wiezéw pomiedzy okreslonymi
weztami wprowadzono relacje typu MPC (ang. Multipoint Constraints). Za pomoca elementéw
sztywnych typu RBE (ang. Rigid Body Element) uwarunkowano polaczenia zawiasowe, czyli re-
lacje kinematyczne dla par weztéw, z ktérych jeden niezalezny nalezy do struktury stalej, zas
drugi zalezny zlokalizowany jest we fragmencie ruchomym (klapa, lotka, ster —rys. 3). Za posred-
nictwem elementéw RBE wlaczono réwniez do struktury modelowej duze masy skupione foteli
i pilotéw, uzalezniajac ruch tychze mas od weztéw strukturalnych zlokalizowanych w domniema-
nych miejscach mocowania. W modelach uktadéw sterowania sterami ogonowymi zastosowano
dwuwezlowe elementy sprezyste typu CELAS imitujace sztywnosci wzdluzne popychaczy. Osta-
tecznie strukture modelowa (rys. 2.) scharakteryzowaé¢ mozna nastepujacymi atrybutami:

e 5960 weztéw (35750 stopni swobody),

e 6375 elementéw powlokowych typu CQUAD4 i CTRIA3,

e 3260 jednowymiarowych elementéw belkowych CBAR,

e 288 punktowych elementéw masowych CONM?2,

e (9 elementéw sztywnych typu RBE2 lub RBE3,

e 18 elementéw elastycznych CELASI,

e 920 elementéw brylowych imitujacych zastepcza bryte silnika.

Rys. 2. Model dyskretny samolotu OSA do obliczen MES

4. Weryfikacja wlasnosci modelowych

Model dyskretny — catosé¢ lub jego fragmenty — poddano analizom testowym ukierunkowanym
na weryfikacje konkretnej wtasnoéci. Przeprowadzono cztery niezalezne obliczenia, ktorych celem
byto:

e okreslenie zgodno$ci mas i lokalizacja srodka ciezkosci,

e wyznaczenie rozkladu przemieszczen modelu obciazonego ustalonym rozkladem sit sta-
tycznych,
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Rys. 3. Element sztywny typu RBE polaczenia zawiasowego lotki z konsola podporowa (z atrybutami
opisowymi: wezel niezalezny, wezel zalezny, zalezne stopnie swobody) oraz element elastyczny CELAS
imitujacy sztywno$¢ zastepcza uktadu sterowania
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Rys. 4. Materialy konstrukeyjne przyporzadkowane elementom strukturalnym: (a) materialty
w strukturze wewnetrznej, (b) materialy elementéw pokryciowych

e ocena sztywnodci skretnej skrzydtla,

e pordéwnanie postaci drgan wtasnych skrzydta modelowego i rzeczywistego.

Masy modelowych elementéw i zespotéw konstrukcyjnych powinny by¢ identyczne z masa-
mi projektowymi. W przypadku elementéw skrzydtowych dobrano je w zgodnoéci ze zwazony-
mi masami czesci wytworzonych, natomiast w przypadku pozostalych elementéow konstrukeyj-
nych i wyposazeniowych odtworzono zakladane masy obliczeniowe. Lokalizacje mas sktadowych
uzgodniono wzgledem ukladu wspolrzednych przyjetego w skrajnie przednim punkcie owiewki
NoSoOwej.

W tabeli 1 zestawiono masy modelowe elementéow oraz podzespotéw konstrukeyjnych. Przy
poszczegdlnych pozycjach podano masy taczne, ewentualnie w nawiasach te same masy rozczton-
kowane na czes¢ konstrukeyjng oraz niestrukturalng (suma: mgas +mysar). Uwzglednienie mas
niestrukturalnych w postaci sztucznie dodanych rozktadéw powierzchniowych [kg/m?] lub li-
niowych [kg/m] mialo na celu skompensowanie niedoboru zanizonej warto$ci masy modelowej
w odniesieniu do rzeczywistej. Masa niestrukturalna jest niejako technologiczng konsekwencja
dodania do blach dodatkowych powlok lub naddatkéw w trakcie proceséw galwanizacji, malo-
wania, uszczelniania itp. W ostatniej kolumnie dla poréwnania podano masy rzeczywiste ziden-
tyfikowane w trakcie wazen fabrycznych.
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Rys. 5. Masowe elementy skupione imitujace masy niestrukturalne zabudowane na strukturze kadtuba —
widoczne osie przyjetego ukladu odniesienia

Tabela 1. Zestawienie mas modelowych i rzeczywistych komponentéow platowcowych

Wspélrzedne srodka| Masa modelowa: Masa
Nr Element konstrukcyjny masy elementu (struktura+NSM) | fizyczna
(‘Tsm’ Ysm, Zsm) [kg] [kg]
Skrzydlo lewe (dla prawego masy identyczne, wspélrzedne ys,, dodatnie)
1 |dzwigar przedni (1734,-2208,903) 5,746 5,748
(4,644+1,102)
2 |dzwigar tylny (2083,-2241,873) 3,515 3,516
(3,364+0,151)
3 |pokrycie gorne z podluznicami (2005,-2333,959) 7,120
(5,749+1,371)
4 | pokrycie dolne z podtuznicami (1981,-2328,825) 7,124
(5,753+1,371)
5 | zebra:
zla (1961,-596,892) 0,367
z1b (1977,-696,891) 0,495
z2 (1961,-996,892) 0,220
73 (2005,-1396,889) 0,271
z4 (1932,-1796,894) 0,246
z5 (2005,-2196,889) 0,271
76 (1961,-2596,892) 0,220 28,0
77 (1977,-2996,891) 0,297 (keson
z7r (2205,-3196,876) 0,134 skrzy-
78 (1961,-3396,892) 0,220 dla:
79 (1961,-3796,892) 0,220 tacznie
z10 (1977,-4183,891) 0,297 poz.
konsolki klap: od
konsolka nr 1 (2234,-696,851) 0,163 nrl
konsolka nr 2 (2234,-1396,851) 0,163 do
konsolka nr 3 (2234,-2196,851) 0,163 nr 5)
konsolka nr 4 (2234,-2996,851) 0,163
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konsolki lotek:
konsolka nr 1
konsolka nr 2
konsolki slotéw:
konsolka nr 1
konsolka nr 2
konsolka nr 3
konsolka nr 4

(2243,-3196,847)
(2243 -4183,847)

(1622,-696,955)
(1622,-1796,955)
(1622,-2996,955)
(1622,-4183,955)

0,173
0,173

0,055
0,055
0,055
0,055

27,981 (laczna masa
modelowa kesonu)

6 |winglet (2048,-4183,8907) 1.6 1,6
7 | klapa (2472,-1787,833) 3,898 3.9
(3,593+0,305)
8 |lotka z wywazeniem (2428,-3617,821) 3,400 3,4
(3,240+0,160)
9 |slot (1552,-2382,942) 2,900 29
(2,606+0,294)
10 | zastrzal + okucia (1700,-1196,508) 3,185 3,2
(1,468+0,677+2:0,52)
Kadltub z usterzeniem pionowym
11 [struktura przedzialu kabinowego (985,0,87) 18,016 —
12 | oszklenie kabiny (888,0,522) 4,906 —
13 [toze sinika (2256,0,809) 3,144 -
14 | belka kadtubowa (1567,0,-1) 19,357 —
(z okuciami podwozia)
15 | belka ogonowa (3894,0,273) 10,137 —
16 | wrega 1 (z okuciami) (1698,0,495) 10,970 —
17 | wrega 2 (z okuciami) (2056,0,571) 11,235 —
18 | struktura pomiedzy wregami (1869,0,481) 6,551 —
gléwnymi (zbiornik paliwa +
komora spadochronu + pokrycie)
19 | okucie podwozia przedniego —
20 | zastrzal belki ogonowej (2413,0,353) 2,375 —
21 |statecznik pionowy — keson gérny (4625,0,928) 4,589 —
(z okuciami gérnym i srodkowym)
22 | statecznik pionowy — keson dolny (4556,0,275) 2,121 —
(z okuciem dolnym)
23 |ster kierunku (z okuciami) (5079,-0.147,1032) 4,090 3,972
Usterzenie poziome
24 |statecznik poziomy lewy (4676,-781,543) 5,591 5,641
(z okuciami) (5,01140,580)
25 | statecznik poziomy prawy (4676,781,543) 5,591 5,635
(z okuciami) (5,0114-0,580)
26 | zastarzat statecznika lewego (4979,-428,901) 0,199 —
27 | zastarzal statecznika prawego (4979,-428,901) 0,199 —
28 | ster wysokosci L (4988,-948,567) 3,720 3,731
(z okuciami) (3,53340,187)
29 | ster wysokosci P (4988,948,567) 3,720 3.742

(z okuciami)

(3,533+0,187)
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Potozenie $rodka cigezkosci modelu okreslono wzgledem globalnego uktadu widocznego na
rys. 5 oraz wzgledem $redniej cieciwy aerodynamiczne] cqer. Dodatkowo wyznaczono masowe
momenty bezwladnosci wzgledem ukladu centralnego (tabela 2).

Tabela 2. Arkusz z aplikacji narzedziowej Patran-Mass Properties z zestawieniem danych mo-
delowych: wspélrzedne srodka ciezkosci wzgledem uktadu globalnego CG(CID 2) [mm], gltéwne
masowe momenty bezwladnoéci I-Principal [kg-mm?]
Gyr. [mm], masa catkowita Mass [kg]

, gléwne promienie bezwladnosci Radii of

Summary Display of Center of Gravity, Principal Inertias, Radii of Gyration, Mass, and Volume
CG(CID 0} CG(CID 2) FPrincipal Radii of Gyr. ldass
1 -2.95E-001 1.843E+003 1.351E+009 1.337E+003 7.550E+002
2 1.518E+003 2.958E-001 7.804E+008 1.017E+003
3 4.378E+002 4.378E+002 7.34B8E+008 9.885E+002

Lokalizacje érodka ciezkosci wzgledem poczatku $redniej cieciwy aerodynamicznej okreslono,
postugujac sie znanym wzorem:

Tog = XCG ~ XCaer ( 4_1)

Caer

Dla wyznaczonych parametréw projektowych: zog = 1843,0 mm (z tabeli 2), cger = 1185,0 mm,
TCaer = 1469,4 otrzymano ostatecznie Tog = 0,315. W konfrontacji z zalozeniami projektowymi
przewidujacymi lokalizacje srodka masy samolotu z maksymalng masg startowa w granicach 31%
sredniej cieciwy uzyskana wartos¢ jest jak najbardziej poprawna.

W drugiej fazie obliczen weryfikujacych model przeprowadzono analize programowa (MD
Nastran), rozwiazujac podstawowe zagadnienie statyczne okreslajace zalezno$é pomiedzy wek-
torami przemieszczen q i obcigzen F z udzialem globalnej macierzy sztywnosci K:

F =Kq (4.2)

Wyznaczono rozktad przemieszczen wezlowych ptata nosnego przy zatozeniu, ze zadany wektor
obcigzen zewnetrznych F jest rownowazny obcigzeniu rzeczywistemu bedacemu wypadkows sit
masowych i aerodynamicznych oddzialujacych na pltatowiec w okreslonym rezimie lotu. Uzy-
skanie przemieszczenia koncowki skrzydla na poziomie nie wickszym niz 5% jego rozpietosci
powinno swiadczyé¢ o wlasciwym zamodelowaniu struktury, co w efekcie przeklada sie na po-
prawnie dobrang sztywnos¢ gietna. Wariant obciazenia zastosowany w symulacji odpowiada
przeciazeniu ny,q, wyliczonemu wedlug stosownych przepisow dedykowanych do wyznaczenia
obwiedni obciazen w locie [3].

Programowe obliczenia numeryczne wykonano dla obciazen odpowiadajacych punktowi A
obwiedni (rys. 6). Symulacje obciazenia zrealizowano, aplikujac uktad sil skupionych réwno-
waznych tacznym obcigzeniom aerodynamicznym i masowym generowanym na poszczegdlnych
komponentach ptatowca. Sity aerodynamiczne: Py qer—; 0raz Ppger—j dzialajace w i-tym punkcie
skrzydta i j-tym punkcie usterzenia poziomego zostaly dobrane wedlug uproszczonych rozkla-
dow zlinearyzowanych. Metodyka wyznaczania obcigzen biezacych platowca opisana jest m.in.
w poz. [5]. Uklady sil zastepczych dzialajace na zespoly platowca sa oczywiscie réwnowazne
rzeczywistym obciazeniom cisnieniowym:

I J
ZPWaerfi = // dx dy Z PHaerfj = // dx dy (4'3)
=1 Sy Jj=1 Sy

zliczanym wedlug powyzszych formut jako catki z rozkladéw odpowiednich ci$nien statycznych
Apw i Apg po powierzchni skrzydet Sy oraz usterzenia poziomego Spr. Rozktady sit skupionych
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Rys. 6. Obwiednia obciazen w locie n(V') samolotu OSA wg przepiséw CS-VLA [3]

dziatajacych na powierzchnie nosne dobrano w taki sposéb, aby stanowity uktad zréwnowazony
wektorowo oraz momentowo. Warunek réwnowagi wektoréw sit to:

I J K L M N
Z PWaeT—i + Z PHaer—j + Z PWmfk + Z PHmfl + Z PVm—m + Z PFm—n =0 (44)
k=1 =1

1=1 j=1 = = m=1 n=1

z kolei warunek réwnowagi momentéow wzgledem poprzecznej osi centralnej to:

1 J K L
Z PWaer—ixWaer—i + Z PHaer—ijaer—j + Z PWmkaWmfk + Z PHmflemfl"i_
i=1 =1 k=1 =1 (4.5)
M N '
+ Z PVm—mem—m + Z PFm—anm—n =0
m=1 n=1

W efekcie symulacji programowej otrzymano rozkitady przemieszczen statycznych struktury
(rys. 7). Maksymalne przemieszczenie punktu na koncéwce skrzydla ., = 115mm to za-
ledwie 2,8% rozpietosci skrzydla (rys. 8). Sztywno$é globalna modelu mozna zatem uznaé za
zadowalajaca.

Nastepnie przeprowadzono lokalna ocene wlasnosci modelowych, analizujac izolowane skrzy-
dto w aspekcie jego wlasnosci sztywnosciowych i dynamicznych. Dysponujac wynikami wczesniej
przeprowadzonej préby sztywnosciowej na skrecanie, przeprowadzono symulacje obciazeniowa,
odwzorowujac warunki zamocowania i obcigzenia izolowanej struktury. Uzyskane katy skrecen
wyznaczone w wybranych przekrojach na podstawie przemieszczen weztowych modelu okazaly
sie prawie identyczne ze skreceniami zmierzonymi w czasie préby stoiskowej (rys. 9 i 10).

Ostatecznie dokonano poréwnawczej analizy drgan wlasnych skrzydta izolowanego, opierajac
sie na wynikach uzyskanych niezaleznie z doswiadczalnej analizy modalnej oraz z obliczen proce-
sorem MD Nastran. Prébe rezonansowa skrzydta przeprowadzono, wykorzystujac jego poprzed-
nie zamocowanie na stanowisku do préb sztywnosciowych (rys. 11). Pomiary dynamiczne tak
przygotowanej konstrukcji przeprowadzono, wykorzystujac dedykowang aparature pomiarowsg
obejmujaca analizator LMS SCADAS Lab, zestaw czujnikéw piezoelektrycznych rozlokowanych
na gérnym pokryciu skrzydla (33 szt.) oraz uklad wymuszajacy w postaci pary wzbudnikéw
elektrodynamicznych.
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Rys. 7. Programowa symulacja rozkladu obciazenia w preprocesorze Patran za pomoca sil skupionych
Py [kg] oraz Py [kg] przylozonych w wybranych punktach skrzydta i usterzenia

Patran 200811 23-Jun-13 19:18:46 115
Fringe: A29_N38_28112012.5C22, A1:Static Subcase, Displacements, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)
Deform: A29_N38_28112012.5C22, Al:Static Subcase, Displacements, Translational,

default_Fringe :

Max 115 @Nd 4425

Min 002 @Nd 1243
default_Deformation :

Rys. 8. Rozklad przemieszczen po analizie statycznej modelu, ty,q, = 115 mm

Rys. 9. Szkic pogladowy realizacji proby sztywnosciowej na skrecanie — skrzydto zamocowane
w plaszczyznie cieciwy wewnetrznej obciazone para sil imitujacych moment skrecajacy w plaszczyznie
P y eciwy € ) q parg Jjacy €cajacy w p y
skrajnej cieciwy
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Rys. 10. Symulacja programowa préby skreceniowej skrzydla i uzyskane rozklady przemieszczen
katowych ¢ dla obciazenia momentowego M zadawanego w dwoch przeciwnych kierunkach

Rys. 11. Skrzydto zamocowane na stanowisku do pomiaréw rezonansowych — widoczne dwa wzbudniki
z pretami wymuszajacymi wklejonymi do wzmocnionych punktéw konstrukcyjnych na dolnym pokryciu

Rys. 12. Jedna z postaci drgan wlasnych izolowanego skrzydla wygenerowana w oprogramowaniu
Test.Lab sterujacym pomiarami modalnymi — animacja przemieszczen na podstawie obrébki sygnatow
wygenerowanych przez czujniki przyspieszen (z6lte markery) rozlokowane na gérnym pokryciu

Model dyskretny skrzydta do obliczen drganiowych przygotowano, odwzorowujac mozliwie
precyzyjnie otoczenie struktury pomiarowej. Zamodelowano fragment ramy stoiskowej w po-
staci poziomej belki do mocowania okué¢ gléwnych oraz pionowego stupa podpierajacego dolny
koniec zastrzatu. Belkom zadano identyczne jak w rzeczywistosci wlasnosci przekrojowe oraz
warunki brzegowe adekwatne do ich rzeczywistego mocowania ramowego. Jako ze mechanizmy
sterowania lotka i klapa na rzeczywistym skrzydle nie zostaly zamontowane dosztywnienie klapy
i lotki w kierunku ich wychylania zrealizowano poprzez zastepczy uktad zlozony z odpowiednio
dobranej ilosci gumowych ciegien. Zestawienie poréwnawcze postaci i czestotliwosci wlasnych
zamieszczono w tabeli 3.
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Tabela 3. Poréwnawcze zestawienie czestotliwosci podstawowych postaci wlasnych izolowanego
skrzydta wyznaczonych doswiadczalnie i numerycznie

‘ Nr ‘ Postaé wlasna ‘ feap [Hz] ‘ Jrum [Hz] ‘ Af %] ‘
1 | Wychylanie lotek — 8,91 —
2 | Pierwsze zginanie skrzydta 12,86 13,88 +7,9
3 | Kotysanie poziome skrzydta 16,04 14,56 —-9,2
4 | Pierwsze skrecanie skrzydta 31,83 33,77 +6,1
5 | Kotysanie boczne lotki 32,76 34,89 +6.5

Rys. 13. Model dyskretny skrzydla zamocowanego do wirtualnej struktury ramowej i druga postac
modalna wyznaczona programem MD Nastran (fo = 13,88 Hz)

5. Modelowe postacie drgan wtasnych

Dyskretny model samolotu poddano analizie drgan wlasnych [2], [6], [7]. Rozwiazanie zagad-
nienia wlasnego polega na rozwiazaniu réwnania naturalnych drgan niettumionych:

Mé(t) + Kq(t) =0 (5.1)

Zakladajac, ze rozwiazaniem jest funkcja harmoniczna typu q = qoe™, réwnanie rézniczkowe
(5.1) sprowadza sie to do liniowego zagadnienia wlasnego postaci:

(K- M)qp =0 (5.2)

gdzie M, K sg globalnymi macierzami sztywnosci i bezwladnosci wyznaczanymi na bazie mo-
delu, qp jest wektorem amplitud przemieszczen w poszczegdlnych weztach modelowych, A jest
wartoécig wlasng okreslong poprzez kwadrat czestoéci drgan wlasnych A = w?. Celem znalezienia
wartoéci wlasnych spelniajacych réwnanie (5.2) rozwiazuje sie nastepujace réwnanie wyznacz-
nikowe:

det |K — AM| = 0 (5.3)

Numeryczne serie obliczen przeprowadzono, wykorzystujac procesor MD Nastran. Wyzna-
czono postacie drgan wilasnych w zakresie czestotliwosci od 0 do 30Hz, z czego 6 pierwszych
to postacie sztywne o czestotliwosciach zerowych (zera numeryczne, w warunkach rzeczywistego
lotu beda to oczywiscie czestotliwodci niezerowe, zwykle rzedu 1Hz). Warunki brzegowe zre-
alizowano, wprowadzajac uzyteczna przy analizie konstrukeji swobodnej instrukcje SUPORT,
umozliwiajaca zdefiniowanie 6 reakcyjnych stopni swobody wybranego wezta modelowej struk-
tury.
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f11=7.91 Hz

f15=15.99 Hz

f13=18.89 HZ fz1=28.82 HZ

Rys. 14. Wizualizacja postaci modelowych drgan wlasnych z postprocesora Patran-Results; nie
zamieszczono pierwszych szesciu postaci sztywnych o zerowych czestotliwosciach, w zwiazku z czym
pierwsza postaé odksztalcalna (wychylanie steru kierunku) oznaczona jest numerem 7 (konsekwentnie
czestotliwodé fr)

6. Modelowanie ukladéw sterowania

Kluczowym problemem z punktu widzenia poprawnosci wyznaczenia czestosci drgan po-
wierzchni sterowych byto przygotowanie modeli uktadéw sterowania oraz ich integracja z bazo-
wym modelem struktury platowca. Postacie drgan flatterowych, zaréwno skrzydta jak i uste-
rzenia, zawieraja zwykle komponent udzialowy w postaci wychylen organéw sterujacych (lotek,
steru kierunku, steru wysokosci). W celu wyznaczenia krytycznych predkosci flatteru z udzia-
tem wychylania powierzchni sterujacych nalezalo zatem zamodelowaé zaréwno strukture lotek
i steréw, jak i mechanizmy zapewniajace ich wychylanie oraz wlasciwe usztywnienie w zwigzku
z podparciem manipulatoréow sterujacych konczynami pilota.

Baza do dyskretyzacji uktadéw sterowania sterem kierunku i sterem wysokosci byly przygo-
towane wezeéniej modele geometryczne tychze mechanizméw (rys. 15 i 16.). Uklady sterowania
w samolocie OSA sg typu mechanicznego. W sktad kazdego uktadu wchodza drazki popycha-
czy, ktorych koncéwki osadzono w konicowych punktach wahliwie zamocowanych dzwigni lub
wahaczy. W punktach montazu zapewniono swobode rotacji, co umozliwia wspétzalezne prze-
mieszczanie sie elementéw, a w efekcie swobodny ruch mechanizmu jako catosci. Ogniwo poczat-
kowe kazdego tancucha kinematycznego to napedzany element manipulacyjny podpierany dlonig
lub noga pilota (sterownica reczna — drazek i nozna — pedaly). Z kolei ogniwo zamykajace to
koncowy popychacz dopiety do dzwigni napedu steru sztywno osadzonej w strukturze elementu
wychylnego.

Wykonanie ruchomych potaczen steréw, lotek i klap z ptatowcem polegato na zdefiniowaniu
elementéw sztywnych typu RBE2 imitujacych potaczenia zawiasowe wskazanych par weztowych.
W kazdym elemencie sztywnym rozroznia sie¢ wezel niezalezny nalezacy do struktury statej i we-
zel zalezny nalezacy do struktury ruchomej, posiadajacy stopnie swobody okreslone wzgledem
wezta niezaleznego. Zaktadajac, ze ruch wezléw zaleznych determinowany bedzie uzaleznieniem
przemieszczen translacyjnych tegoz wezta od wszystkich pozostatych przemieszczen wezta zalez-
nego, mozna zapisa¢ odpowiednie zaleznosci matematyczne jednoznacznie definiujace tego typu
relacje:
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Rys. 16. Model geometryczny mechanizmu sterujacego sterem wysokosci

ugep — fl(uznd uznd uznd de de ,rlnd)

z 2%y %z Hlx Hly Tz
dep __ ind ,ind ,ind ind ,ind ,.ind
uy ™ = fo(uy" w0 (6.1)
dep __ ind ,ind ,ind ind ,ind ,.ind
uzp_f3(ua: YUy Uy Ty 5Ty 5T, )
- dep . . . . . . , .
gdzie: w; = — przemieszczenie translacyjne wezla zaleznego wzgledem i-tej wspolrzednej —

(z,y, 2), uﬁ"d — przemieszczenie translacyjne wezta niezaleznego wzgledem i-tej wspoélrzednej,
rﬁ”d — przemieszczenie rotacyjne wezla niezaleznego wzgledem i-tej wspolrzednej, fi1, fo, f3 —
funkcje transformacyjne definiujace zaleznosci przemieszczeniowe weztéw.

Wprowadzenie powyzszych powiazan dla przynajmniej dwoch dowolnych weztéw struktury
wychylnej zlokalizowanych na uprzednio zdefiniowanej osi zawiaséw jest wystarczajace, aby tenze
fragment konstrukcji byl polaczony w sposéb ruchomy ze struktura stala (rys. 17).

Drgania wychylne wzgledem osi zawiaséw musza mieé oczywiscie czestotliwodci niezerowe
z racji sztywnosci rotacyjnej wynikajacej z wystepowania mechanizmoéw sterujacych wychyle-
niami steréw czy lotek. Uktady sterowania w sposéb najprostszy mozna przyblizy¢ zastepczymi
elementami elastycznymi typu CELAS, posiadajacymi okreslona sztywno$é w zadanym kierun-
ku. Tego typu elementy wprowadzono do modelu celem zasymulowania wypadkowych sztywnosci
ukladéw sterowania klap i lotek (pokazuje to wezesniejszy rys. 3).

Uwarunkowania determinujace podatnosé¢ w kierunku wychylen steréw ogonowych wpro-
wadzono poprzez odwzorowanie rzeczywistych elementéw mechanizmu sterowego elementami
zastepczymi funkcjonujacymi w ramach modelowego tancucha kinematycznego. Rurowe pre-
ty popychaczy zamodelowano dwuweztowymi elementami CELAS1, ktérym przyporzadkowano
parametry sztywnosciowe wyliczone wedtug klasycznej formuly okreslajacej sztywnosé preta na
Sciskanie i rozciaganie:

_ EiF;

k;
l;

(6.2)
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lotka (fragment) NN Dependert Terms (1)

Nodes (No Max) DOF's (Max=6)
4651 ux.uyuz

P Independert Terms (1)
o Nodes (1)
=7 rm

konsola skrzydta

Rys. 17. Modelowe potaczenie zawiasowe pomiedzy struktura ruchoma (lotka) a struktura stala
(konsola skrzydlowa); sztywne powiazanie typu RBE oznaczone etykieta 111 ustala zaleznosé
kinematyczna wezlta lotkowego (Node 4651) od ruchu niezaleznego wezta konsolowego (Node 4444) —
oba wezty zlokalizowane sa w tym samym punkcie

gdzie: F; — pole przekroju poprzecznego i-tego popychacza (przekroje rurowe o $rednicach D
id), l; — dlugosé i-tego popychacza, E; — modul Younga materialu konstrukcyjnego, z ktére-
go wykonano popychacz. Z kolei ruchome wahacze, umozliwiajace przemieszczanie popychaczy
w kierunku przekazania sity napedowej do steréw, aproksymowano elementami belkowymi — swo-
bodnymi w wezlach polaczen z elementami CELAS, natomiast osadzonymi obrotowo (poprzez
pary powiazan RBE2) na kadlubowych czopach osadczych. Zestawione w ten spos6b modelowe
mechanizmy ruchowe usztywniono koncowymi elementami sprezystymi imitujacymi sztywnos$é
podparcia sterownic. Koncowe elementy sprezyste CELAS odwzorowuja sztywnosci konczyn
pilota podpierajacych koncéwki sterownicy recznej i noznej. Drazek i pedaly sterowania zamo-
delowano jako lokalne struktury belkowe zwiazane z weztami elementéw podporowych réwniez
poprzez potaczenia przegubowe RBE2. Zapewniono w ten sposéb mozliwos¢ swobodnego ruchu
wychylnego sterownic zgodnie z rzeczywistymi warunkami kinematycznymi.

Tabela 4. Przykladowe parametry geometryczne, sztywnoéciowe i masowe wybranych elemen-
téw popychaczowych uwzglednionych w modelowych uktadach sterowania pokazanych na rys. 18
(kolejne kolumny to: oznaczenie popychacza, E — modul Younga materiatu, D — érednica ze-
wnetrzna przekroju, d — Srednica wewnetrzna przekroju, F' — pole przekroju poprzecznego, EF —
sztywnosé przekrojowa, | — dlugosé popychacza, k — sztywnosé zastepcza (obliczona i zaokra-
glona), masa popychacza oraz réwnowazne zastepcze masy skupione uwzglednione w modelu

Popy- E D d r EF l k=FEH/l k masa masy
chacz | [mM/mm?] | [mm] | [mm] | [mm?] [mN] mm]| [mN/mm] | (MES) [ke] skupione
k* 72000000 25 23 | 75,36 |5425920000| 720 | 7536000,0 | 7535000 |0,304006| 0,076-4
kh2 | 72000000 | 25 | 23 | 75,36 |5425920000| 420 |129188857,1|12915000|0,088668|0,04433-2
kh3 | 72000000 25 23 | 75,36 |5425920000| 740 | 7332324,3 | 7330000 [0,156225|0,07811-2
kh4 | 72000000 | 25 | 23 | 75,36 |5425920000| 630 | 8612571,4 | 8610000 |0,133002| 0,0665-2
kh5 | 72000000 25 23 | 75,36 |5425920000| 720 | 7536000,0 | 7535000 [0,152003| 0,076-2
k*=kh1l/khlp

W przypadku zablokowania sterownicy recznej i noznej poprzez oddzialywania koticzyn pilota
(uchwytem reki oraz oparciem stép) uklady sterowania sa dodatkowo dosztywniane. Sity spowo-
dowane ingerencja pilota powinny wygenerowaé¢ momenty zawiasowe, zréwnowazajace momenty
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Rys. 18. Modele dyskretne uktadéow sterowania sterami ogonowymi: ukltad sterowania sterem wysokosci

z wychylng belka imitujaca drazek, usztywnienie ruchu wychylnego obu ptyt steru zapewniono poprzez

tacznik belkowy przekazujacy ruch napedu do dwéch popychaczy koncowych; uklad sterowania sterem
kierunku z wychylng dzwignia sterownicy noznej

aerodynamiczne steréw. Skrajne wielkosci tychze wysitkéw nalezy przewidzie¢ w sytuacjach eks-
tremalnego obciazenia powierzchni sterowych, a wiec przy okazji gwattownych manewréw skut-
kujacych maksymalnymi warto$ciami momentéw zawiasowych. Pkt. 397 przepiséw CS-VLA [3]
przewiduje ekstremalne wysitki oddziatywania pilota na koncowki sterownic w zakresie od 300 do
1000 N (zaleznie od typu i geometrii dZzwigni). Do zasymulowania maksymalnych sztywnosci mo-
delowych ukladéw sterowania przyjeto sity na drazku i na pedatach odpowiednio: Fy. = 750 N,
Fpeq = 1000 N.

Obliczenia sztywnosci podparcia koncéwek sterownic maja charakter stricte szacunkowy.
Mozna tu stosowaé rézne metody wyznaczenia zastepczej sztywnosci wprowadzanej uchwytem
dtoni k, lub oparciem nogi k,,, jednakze z racji duzych niepewnosci danych poczatkowych w za-
sadzie niemozliwe jest jednoznaczne okreslenie obu parametréw. Wskazane sztywnosci zaleza od
wielu grup czynnikéw, takich jak:

e wymiary antropomorficzne pilota,
e stale materialowe tkanek wchodzacych w sktad uktadu chrzestno-szkieletowego,

e predyspozycje fizjologiczne.

Zroznicowanie danych geometrycznych i materialowych oraz mozliwo$ci wydolnosciowych
ludzkiego organizmu, a do tego nieliniowy charakter odksztalcen ludzkiego ciala decyduja, ze
mozna jedynie prébowac¢ oszacowaé rzad wielko$ci parametréow k. i k,,. Dla tych oszacowanych
sztywnosci mozna nastepnie wyznaczy¢ najwyzsze czestotliwosci naturalnych postaci sterowych
samolotu. Maksymalne wartosci czestosci postaci sterowych beda tu oczywiscie konsekwencja
usztywnienia danego ukladu sterowania mozliwie najwiekszym wysitkiem przeznaczonym do
manipulacji sterownicami.

W nizej poprowadzonych obliczeniach przyjeto restrykcyjne zalozenie, ze przemieszczenia
podtrzymywanych przez pilota manipulatoréw sterujacych (drazka, pedatéw) wynikaja wylacz-
nie z odksztatcalnosci kosci oddziatujacych koticzyn. Uwzgledniono przy tym jedynie kosci przed-
ramienia — w przypadku sztywnosci na drazku oraz koéci podudzia — w przypadku sztywnosci
wprowadzanej na pedaly. Rozwazano oczywiscie jedynie liniowy charakter odksztatcen.
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Metoda szacowania sztywnosci podparcia sterownic oddzialywaniem pilota opiera si¢ na zato-
zeniu, ze efektem maksymalnych sit przyktadanych do koncowek drazka i pedaléow sg odpowied-
nie odksztalcenia uktadu kostnego, bezposrednio zwiazanego z zadanym wysitkiem. Sztywnosci
moga by¢ wéwczas wyznaczone jako stosunki maksymalnych sil przewidzianych w przepisach do
przemieszczen manipulatoréw wynikajacych z odksztalcen kosci konezyn. Sztywnosé blokowania
drazka reka przy silnym uchwycie mozna zatem okresli¢ formuta:

_Fdr

k=
)‘dr

(6.3)

gdzie Fy. 1 A\g- to odpowiednio sita przykladana przez pilota do drazka i przemieszczenie na ko-
cowce drazka jako skutek jej dziatania (rys. 19). Jesli przemieszczenie koncowki drazka przyjmie
sie réwne wydltuzeniu (lub skréceniu) przedramienia, wéwczas:

Aar = Aly, (6.4)

W publikacjach (m.in. [13], [14], [15]) podaje sie, ze maksymalne wartosci spotykanych odksztal-
cen kosci sa rzedu €;_mae = 1,5%, natomiast ich maksymalna wytrzymalo$é na rozcigganie jest
rzedu ok _maer = 30 MPa. Przy powyzszych zalozeniach i dla przyjetych wymiaréw kosci przedra-
mieniowych (lokciowej i promieniowej) oszacowano poziom rzeczywistych naprezen normalnych
w Srednim przekroju oraz odpowiadajace tym naprezeniom odksztalcenie. Wymiary charakte-
rystyczne ukladu kostnego przedramienia przyjeto do obliczen na podstawie wymiaréow kosci
lokciowej i promieniowej podanych w zrédlach [16], [17].

Lar
kr
Fy

Rys. 19. Model drazka sterowania samolotu OSA obciazonego wysitkiem pilota, sprezyna symuluje
sztywno$¢ uchwytu reki

Uéredniona dtugo$¢ i pole przekroju poprzecznego uktadu obu koéci: [, = 260mm, A, =
215 mm?. Naprezenia w uérednionym przekroju przedramienia okresli¢é mozna wzorem:

P Fy
pr —
Apy

(6.5)

Wynosi ono o, ~ 3,50 MPa, czyli wartos¢ jest okoto 8,5 razy mniejsza od naprezen dopusz-
czalnych ok 4. Mozna zatem przyjaé, ze i odksztalcenie przedramienia jest proporcjonalnie
mniejsze od dopuszczalnego, a wiec orientacyjnie mozna je okresli¢ przyblizong zaleznoscia:

Opr

Alpr ~ €k—max lpr (6.6)

Ok—max
W efekcie wydtuzenie przedramienia, a jednoczes$nie przemieszczenie koncowki drazka wyniesie

Adr = Al = 047 mm. Z oszacowania wynika, ze sztywnos¢ uchwytu drazka ostatecznie wyniesie
k. ~ 1,6 - 10 N/m.
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Analogiczne obliczenia nalezy wykonaé¢ celem wyznaczenia sztywnosci pochodzacej od opar-
cia nogi na sterownicy noznej. Formula do wyznaczenia k,, przybierze teraz postac:

F
ke = 24 (6.7)
)\ped
gdzie \peq jest przemieszczeniem orczyka w punkcie przylozenia sity Fpeq (rys. 20). Nalezy zalo-
zy¢, ze to przemieszczenie bedzie rowne przemieszcezeniu kosci podudzia, co skutkuje réwnoscia:

Aped = Alpy, (6.8)
Przyjeto nastepujace wartosci éredniej dlugosci i pola przekroju uktadu kosci goleniowych (pisz-
czelowej i strzatkowej lacznie): [, = 383mm, A,, = 318 mm?. Naprezenia w uérednionym
przekroju podudzia:

Fped
- 6.9
Opu Apu ( )

Wartos¢ naprezen o, ~ 3,15 MPa, czyli jest 9,5 razy nizsza od wartosci dopuszczalnej. Rze-
czywiste wydluzenie podudzia mozna znowu oszacowaé z proporcji odksztatcenia i wzglednych
naprezen:
Alpy % € oz —P—1,, (6.10)
Ok—max
Zatem przemieszczenie koncéwki orczyka w punkcie przylozenia sily wyniesie A\peq = Alp, ~
0,60 mm. Oszacowana w efekcie sztywno$é podparcia nogi to k, ~ 1,67 - 106 N/m.

Rys. 20. Model orczyka mechanizmu napedu steru kierunku samolotu OSA obciazonego wysitkiem
pilota, sprezyna symuluje sztywnos$¢ podparcia nogi

Wyliczone wartosci sztywnogci podparciowych sg rzedu 108 N/m, czyli sa tego samego rzedu
co sztywnosci popychaczy w modelowych uktadach sterowania. W efekcie uzyskano wiec liczby
zdecydowanie zawyzone, ale jednoczesnie uzyteczne z punktu widzenia parametryzacji obliczen
flatteru sterowego. Jesli bowiem znajomosé czestotliwosci drgan witasnych nie jest poparta ba-
daniami rezonansowymi, czestodci te mozna wstepnie wyznaczy¢ analitycznie lub symulacyjnie
w oparciu o stosowne modele. Modelowa identyfikacja postaci sterowych samolotu jest jednak
problematyczna ze wzgledu na to, ze zwykle nie sa znane sztywnosci zawiasowego mocowania
powierzchni wychylnych, bezposrednio wynikajace ze sztywnosci zabudowanych mechanizméw.
Mozna jednak przewidzie¢ najbardziej skrajne przypadki obcigzenia ukladu sterowania i na ich
podstawie oszacowac¢ czestotliwo$ci wlasne, w zakresie ktorych nalezaloby rozwazy¢ mozliwo$é
wystapienia postaci wychylen steréw. Najnizsza czestotliwo$é wychylania (zwykle nieco powyzej
zera) odpowiada przypadkowi sterownicy swobodnie puszczonej. Z kolei czestotliwosé skraj-
nie najwyzsza wystapi wtedy, gdy sterownica zostanie zablokowana silnym dzialaniem konczyn
operatora. Jesli uchwyt reki lub nacisk stopy zostanie zamodelowany zastepcza sztywnosciag do-
datkowo dodang do modelu sterowania, wtedy oczywiscie czestotliwosé wychylen sterow bedzie
zasadniczo od niej zalezna.
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7. Analiza modeli aerosprezystych i wyniki flatteru

Numeryczne obliczenia flatteru wspomagane procesorem Nastran przeprowadzono dla zin-
tegrowanego modelu aerosprezystego obejmujacego dwa odrebne komponenty: model dyskretny
struktury (rys. 2) oraz model panelowo-brylowy do wyznaczania niestacjonarnych sit aerodyna-
micznych (rys. 22). Koncepcja modelowania aerodynamicznego bazuje na metodzie sieciowego
rozkladu dipoli DLM (ang. Doublet Lattice Method) bedacej rozwinieciem metody siatki wirowej
dedykowanej dla oplywéw stacjonarnych. Teoria metody DLM opisana w [1] zostala zaimplemen-
towana do oprogramowania MSC.Software [8]-[11], gdzie funkcjonuje w opcjach programowych
do modelowania i analizy flatteru poddzwiekowego.

W metodzie DLM zaklada si¢ aproksymacje powierzchni aerodynamicznej ptaskimi nieskon-
czenie cienkimi panelami zbudowanymi z trapezoidalnych elementéw o regularnym rozktadzie
dipoli — analogicznym do rozkladu wiréw zwiazanych w optywie stacjonarnym (rys. 21.). W punk-
tach kolokacji elementéw polozonych na 3/4 dlugosci srodkowej cieciw okresla sie skladowe
normalne predkosci indukowanych liniami dipolowymi. Te z kolei przyréwnuje sie do predkosci
uzyskanych z rézniczkowania rownania odksztalconej powierzchni, uzyskujac w efekcie uktad
rownan algebraicznych do wyznaczenia wspotczynnikéw cisnienia niestacjonarnego.

20— y

linia dipoli (wir zwigzany)

- i Vady;

Ay h Vady

o
§

X wir sptywowy

Rys. 21. Panel aerodynamiczny i modelowy rozklad dipoli na pojedynczym elemencie (wg [1])

Rys. 22. Uproszczona geometria samolotu zlozona z osiowosymetrycznych bryl zastepczych i paneli
nos$nych — model do wyznaczania wspétczynnikéw aerodynamicznych metoda DLM

Ogdlna zaleznos¢ pomiedzy predkoscig normalng w dowolnego punktu powierzchnia rozkta-
dem ci$nienia niestacjonarnego AC), wyraza si¢ nastepujaca formuly catkowa:

w(e,,2) = o= [[ ACHE ) K (.., Ma,0) de do (7.1)
S
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gdzie: AC, — bezwymiarowy wspoétczynnik amplitudy ci$nienia w dowolnym punkcie panelu,
K — jadro funkcji podcatkowej (zalezne od przyjetych dla panelu powierzchniowego wspdélirzed-
nych kartezjanskich i krzywoliniowych oraz liczby Macha Ma), &, 0 — odpowiednio wspoélrzedna
prostokatna wzdluz cieciwy uktadu lokalnego zwiazanego z elementem aerodynamicznym pa-
nelu odksztalconego oraz wspélrzedna krzywoliniowa po rozpietosci. Zlinearyzowany warunek
stycznosci przeplywu wzgledem oplywanej powierzchni mozna wyrazi¢ nastepujaco:

d k
w(xvyvz) = %’U,(.%',y, Z) +17’U,(.’Ii,y, Z) (72)

gdzie u jest przemieszczeniem w kierunku normalnym do powierzchni, [ jest dtugoscia odniesienia
réwng rozpietosci powierzchni, k = weyer/(2V) to parametr okreslany jako czestosé zredukowa-
na, zalezny od czgstosci drgan w, cieciwy odniesienia ¢y oraz predkosci optywu V. Predkosc
normalna w punkcie kolokacji P; i-tego elementu (rys. 21) indukowana przez wszystkie dipo-
le elementowe mozna zapisaé¢ wzorem (7.1), zastepujac calke powierzchniowa skonczona suma
cztonow udziatowych pochodzacych od poszczegdlnych elementéw:

L
n
1
w; = w(x, Yi, zi) = Z gAijij cos ;| K(xi,vi,zi, k,Ma,p) du (7.3)
J=1 0

Zmienna podcalkowa p oznacza tu przyrost dtugosci w kierunku linii dipolowej j-tego elementu.
Oznaczenie A dotyczy kata skosu linii dipoli. Réwnanie (7.3) mozna podaé w skroconym zapisie:

j=1

gdzie D;; to elementy macierzy wplywowej okreslajace wptyw j-tego elementu na predkos$é nor-
malng w punkcie P;. Po odwrdceniu powyzszej formuly otrzymuje sie wyrazenie na wspotczynniki

AC,

it
ACpi = Z Aijwj (7.5)
j=1

gdzie A;; to elementy macierzy aerodynamicznej A takiej, ze A = D71

Aby wyznaczy¢ macierz wspotezynnikéw aerodynamicznych, nalezy powiazaé elementy mo-
delu panelowo-brylowego z wybranymi weztami dyskretnego modelu struktury. Tym samym
ruch elementéw aerodynamicznych zostaje uzalezniony od niezaleznych stopni swobody punk-
tow strukturalnych. W procesie wyznaczania docelowej uogdélnionej macierzy aerodynamicz-
nej potrzebnej do numerycznego rozwiazania rownania flatteru konieczne jest dokonanie dwbch
transformacji. Pierwsza z nich polega na interpolacji ruchu wezléw aerodynamicznych w oparciu
o przemieszczenia weztéw strukturalnych z zastosowaniem odpowiedniej funkeji interpolacyjne;j:

U = Gkgug (76)

Macierz przeksztatcenia Gy, zawiera funkcje interpolacyjne aproksymujace ruch zgodny z dyna-
micznymi przemieszczeniami struktury dyskretnej. Drugie przeksztalcenie to modalna redukcja
macierzy wspotczynnikéw aerodynamicznych. Uogdlniona macierz aerodynamiczna wykorzysty-
wana w rozwiazywanym rownaniu flatteru wyliczana jest wedlug formuty:

Qii = ;G Wik Qi Gra®ai (7.7)

gdzie: Qpr — macierz wspdlczynnikéw sit aerodynamicznych wyznaczonych po scatkowaniu
wspOlezynnikéw cisnieniowych z réwnania (7.5), ®,; — macierz wektoréw modalnych i-tej postaci
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wlasnej, gdy liczba wszystkich uwzglednianych postaci jest a, Wy, — macierz doswiadczalnych
wspotczynnikéw korekcyjnych do ewentualnego dostrojenia wspdétczynnikéw macierzy Q;;.

Obliczenia programowe procesorem MD Nastran polegaja na numerycznym rozwiazaniu réw-
nania flatteru sprowadzonego do zespolonego zagadnienia wlasnego postaci:

[Mhhpz + (th - iprVQ{LJJP + (Khh - %PVQthﬂuh =0 (7.8)
gdzie: My, Bpn, Knn — modalne macierze bezwladnosci, ttumienia i sztywnodci, Q{Lh, Qﬁh
— macierze tlumienia i sztywnosci aerodynamicznej (urojona i rzeczywista), p = w(g + i) —
zespolona warto$¢ wlasna (w — czesto$¢, g — wspolezynnik tlumienia), uj, — wektor amplitud
modalnych.

Algorytm programowy rozwiazuje réwnanie (7.8) dla zadanych parametréw p, V', Ma, k (ge-
stosé, predkosé, liczba Macha, czestosé zredukowana) w trybie iteracyjnym. Z kolejno otrzymy-
wanych wartosci zespolonych p wyliczane sa parametry: g, V, f = w/(27) (tlumienie, predkosé,
czestotliwosé), ktérych wzajemne powiazania przedstawia sie nastepnie w formie charakterystyk
flatterowych ¢(V') oraz f(V). Punkt przeciecia charakterystycznej krzywej z osia pozioma od-
powiadajaca zerowemu tlumieniu jest poszukiwanym punktem krytycznym (zwykle zaklada sie
poziom tlumienia na poziomie co najmniej g = 0.01).

Wykonano serie obliczen flatteru dla gestosci oérodka na poziomie morza (H = 0) w za-
kresie realnie mozliwych predkosci eksploatacyjnych samolotu (55-320 km/h). W analizach dy-
namicznych przeprowadzonych dla struktury dyskretnej z uwzglednionymi modelami sterowa-
nia zastosowano zastepcze podatne elementy podporowe o sztywnosciach w zakresie k., k, €
(0,1500) kN/m. Przyjeto, ze czestotliwosci postaci wychylania steréw wyznaczone z uwzgled-
nieniem dodatkowych sztywnosci k, i k,, sa czestotliwosciami potencjalnie mozliwymi. Tak wiec
najnizsze mozliwe czestotliwosci sterowe odpowiadaja sztywnosciom bardzo niskim (bardzo stabe
oddzialywanie pilota na manipulatory), natomiast czestotliwosci potencjalnie najwyzsze z moz-
liwych odpowiadaja sztywnosciom bardzo duzym (oddzialywania pilota na manipulatory z mak-
symalnym wysitkiem). W konsekwencji otrzymane czestotliwosci wychylania steréw miescily sie
w zakresie od kilku do kilkunastu Hz, co jest potwierdzeniem podobnych wartosci opublikowa-
nych w [4]. Zastosowane modele aerosprezyste objely komponent strukturalny o masie modelo-
wej odpowiadajacej rzeczywistej masie maksymalnej masrow . Réwnanie flatteru rozwigzano dla
kilku najbardziej charakterystycznych przypadkéow modelowych zréznicowanych ze wzgledu na
sztywnosci podparcia sterownic oraz masowe wywazenie steréw. Modele dyskretne powierzchni
wychylnych byly w trakcie obliczen modyfikowane poprzez dodanie wzdtuz ich krawedzi na-
tarcia dodatkowych elementéw pretowych umozliwiajacych przesuwanie srodka cigezkosci steru
wzgledem osi zawiaséw. Docelowo zastosowano modele masowo wywazone, tzn. skonfigurowane
w sposéb zapewniajacy lokalizacje Srodka cigzkosci na osi zawiaséw lub nieznacznie przed nia
(rys. 23).

Charakterystyki analizowanych trzech przypadkéw modelowych zamieszczono w ponizszych
punktach.

1. Model dyskretny odpowiadajacy masie maksymalnej, lotki masowo wywazone, stery ogono-
we niewywazone, niskie sztywnosci wysitkowe w uktadach sterowania i odpowiednio niskie
czestotliwodei postaci sterowych (fsg = 7,49 Hz, fsy = 5,93 Hz).

2. Model dyskretny odpowiadajacy masie maksymalnej, lotki i stery masowo wywazone, ni-
skie sztywnosci wysitkowe w ukladach sterowania i odpowiednio niskie czestotliwosci po-
staci sterowych (fsg = 5,79Hz, fsy = 4,57 Hz).

3. Model dyskretny odpowiadajacy masie maksymalnej, lotki i stery masowo wywazone, pod-
wyzszone sztywnosci wysitkowe w uktadach sterowania i odpowiednio wyzsze czestotliwosci
postaci sterowych (fsg = 6,66 Hz, fsy = 6,22 Hz)
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Rys. 23. Modele usterzenia poziomego i pionowego ze sterami (wysokosci i kierunku) wywazonymi
masowo poprzez dodanie stalowych elementéw rurowych — geometria brytowa ze $rodowiska CAD oraz
struktura dyskretna opracowana w preprocesorze MSC Patran; punkty przecigcia gtéwnych osi
bezwladnosci obu steréw wskazuja lokalizacje sSrodkéw mas nieznacznie przed osiami zawiasow

Krzywe flatterowe opracowane dla opisanych przypadkéw po sortowaniu wynikow z Nastrana
programem postprocesorowym sowy.exe [4] pokazano na rysunkach 24-26.

8. Wnioski

W pracy przedstawiono metodyke rozwiniecia i aplikacji dyskretnego modelu samolotu do
numerycznych analiz aerosprezystych realizowanych oprogramowaniem MSC.Software. Realiza-
cja tematu objeta etap preprocesorowy (przygotowanie modelu) oraz etapy obliczeniowe zwia-
zane z rozwiazaniami zadania statycznego (Nastran SOL 101), zagadnienia wlasnego (Nastran
SOL 103) oraz zagadnienia wlasnego zespolonego (Nastran SOL 145) [8]-[11].

Opracowano kompletny model dyskretny samolotu OSA przydatny do obliczen statycznych
i dynamicznych MES. Przeprowadzono kilkuetapowa walidacje modelu. Dokonano sprawdzenia
jego wlasnosci masowych pod katem zgodnosci mas komponentowych i poprawnosci poloze-
nia srodka ciezkosci oraz witasnosci sztywnosciowych — w kontekscie odksztalcalnosci globalnej
i lokalnej (symulacja obciazenia calej struktury oraz modelowy test préby sztywnosciowej skrzy-
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MSC.NASTRAN MSC/NASTRAN, PK  wariant osa_f obliczenia flatteru MSC.NASTRAN MSC/NASTRAN, PK  wariant osa_f obliczenia flatteru
wumiar odniesienia = 0.5925n, wusokose lotu = 0.00kn
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Rys. 24. Krzywe flatterowe tlumienia g(V') i czestotliwosci f(V) obrazujace wyniki otrzymane dla
przypadku obliczeniowego nr 1 oraz wizualizacje postaci drgan flatterowych opracowane w MSC
Patran-Flightloads — flatter z udzialem zginania kadluba i wychylania steréw ogonowych (postaé
odpowiadajaca krzywej 11 to drgania antysymetryczne, postaé¢ z krzywej 14 to drgania symetryczne);
szczegdlnie niska predkosé krytyczna wystapienia drgan antysymetrycznych Vi, = 100km/h to efekt
niewywazenia masowego obu sterow

MSC.NASTRAN HSC/NASTAAN, PK  wariant osa_fu obliczenia flatteru MSC.NASTRAN MSC/NASTRAN, PK  wariant osa_fu ohliczenia flatteru
wyniar odniesienia = 0.5925n, wysokosc lotu = 0.00kn
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Rys. 25. Krzywe flatterowe g(V') oraz f(V) obrazujace wyniki otrzymane dla przypadku obliczeniowego
nr 2 — wszystkie postacie oscylacji ttumione w calym zakresie predkosci eksploatacyjnych (krzywe
thumienia ponizej linii referencyjnej g = 0.01)

dla). Dobrano parametry struktury izolowanego skrzydta, dopasowujac jego modelowe postacie
wtasne do postaci rezonansowych wyznaczonych w teécie wibracyjnym. Obliczono nastepnie
podstawowe postacie drgan wlasnych calej konstrukeji w zakresie od 0 do 30 Hz. Przy braku
wynikéw prob rezonansowych nie mozna potwierdzi¢ ostatecznej wiarygodnosci wyznaczonych
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MSC.NASTRAN MSC/NASTRAN, PK  wariant osa_fus obliczenia flatteru MSC.NASTRAN MSC/NASTRAN, PK  wariant osa_fus obliczenia flatteru
wyniar odniesienia = 0.5925n, wusokosc lotu = 0.00kn
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Rys. 26. Krzywe flatterowe g(V') oraz f(V) obrazujace wyniki otrzymane dla przypadku obliczeniowego
nr 3 — podobnie jak w przypadku poprzednim wszystkie postacie flatteru ttumione w calym zakresie
predkosci eksploatacyjnych (krzywe tlumienia ponizej linii g = 0.01)
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Rys. 27. Parametryzacja czestotliwo$ci dwdch niezaleznych postaci drgan sterowych w funkcji
sztywnosci podparcia sterownic: fqy (k) — charakterystyka zmiany czestotliwo$ci wychylania steru
kierunku w funkcji sztywnosci podparcia pedaléw, fsg (k) — charakterystyka zmiany czestotliwosci

wychylania steru wysokosci w funkcji sztywnosci podparcia drazka

postaci numerycznych, niemniej jednak zgodno$¢ mas i sztywnosci modelowych z analogicznymi
wielko$ciami rzeczywistymi zostata udokumentowana obliczeniami sprawdzajgcymi.

Model dynamiczny samolotu powinien umozliwi¢ wyznaczenie nie tylko drgan strukturalnych
(postacie gietne, skretne, gietno-skretne), ale takze postaci zwiazanych z wychylaniem elementéw
ruchomych (klap, lotek, steréw, itp.). Czestotliwosci oscylacji wychylnych steréw i lotek zaleza
zasadniczo od ich parametrow masowych, jak réwniez od mas i sztywnosci elementow uktadu
sterowania. W zwiazku z konieczno$cig uwzglednienia postaci sterowych w obliczeniach flatteru
opracowano modele kinematyczne mechanizméw sterowania sterami ogonowymi, co umozliwito
wyznaczenie postaci i czestosci poszukiwanych oscylacji wychylnych. Niestety brak znajomosci
rzeczywistych sztywnosci tychze uktadéw (nie przeprowadzono jak dotad préb sztywnosciowych)
zmusza niejako do przeprowadzenia analizy parametrycznej poszukiwanych postaci wlasnych.
Parametryzujac elementy podatne ukladu o najwiekszej niepewnosci sztywnosci (sztywnosci
wysitkowe k. i k), przeprowadzono serie obliczen drgan wlasnych, uzyskujac odpowiednie cha-
rakterystyki zaleznosciowe (rys. 27). Przebiegi obu zaleznosci wskazuja na tendencje do ustala-
nia sie maksymalnie mozliwych czestotliwosci postaci wychylnych (odpowiednio na poziomie 8
i 16 Hz) bez wzgledu na przyrosty sztywnosci podporowych w zakresie powyzej 500 kN /m.

Obliczenia przeprowadzone dla trzech opisanych przypadkéw modelowych daja dosé oczy-
wiste wyobrazenie o mozliwosci zaistnienie niestatecznosci dynamicznej typu flatter. W sytuacji
niewywazenia steréw ogonowych rozbiezne oscylacje samowzbudne usterzenia pojawiaja sie juz
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przy bardzo niskich predkosciach (okoto 100 km/h — rys. 24). Natomiast masowe dowazenie obu
steréw (lotki wywazone byly we wszystkich wariantach) zapewnia swobode od flatteru w ca-
lym zakresie mozliwych predkosci operacyjnych, przy czym wzrost sztywnosci mechanizmoéow
sterowych tego bezpieczenstwa nie zaburza (rys. 25 i 26).

Oprocz absolutnej koniecznosci przeprowadzenia badan rezonansowych rzeczywistego samo-
lotu zasadne bytoby tez uszczegdtowienie obliczen flatteru w trybie podjecia nastepujacych kro-
kéw:

a) obliczenia z uwzglednieniem wigkszej liczby postaci wlasnych (zwigkszenie zakresu czesto-
tliwosci wlasnych do 40 Hz),

b) przygotowanie i integracja ze struktura brakujacego modelu dynamicznego uktadu stero-
wania lotkami,

c) parametryzacja obliczen w aspekcie réznych konfiguracji masowych uktadéw sterowania
(rézne warianty wywazenia sterow, zbadanie efektu masy przylaczonej do koncoéwek ste-
rownic),

d) uzupelnienie struktury modelowej o modele wychylnych klapek wywazajacych stery (ster
kierunku i ster wysokosci maja by¢ wyposazone w trymery).

e) wykonanie obliczen dla réznych wysokosci lotu, czyli parametryzacja predkosci flatteru ze
wzgledu na gesto$é¢ osrodka — Vi,.(p).

Zaprezentowany material jest kontynuacja tematyczna badan realizowanych w projekcie badawczym
rozwojowym pt. Opracowanie projektu i budowa demonstratora technologii ultralekkiego samolotu jako
elementu sieciocentrycznego systemu wsparcia Tozpoznania i dowodzenia. Prace finansowano z funduszow
Narodowego Centrum Badan i Rozwoju w latach 2010-2014. Program badan rozwojowo-wdrozeniowych
samolotu OSA jest aktualnie kontynuowany w ramach projektu PBS3/B6/35/2015 Zwickszenie uzytecz-
nosci lekkiego samolotu o innowacyjnym ukladzie aerodynamicznym typowym dla samolotéw klasy STOL
dofinansowanego w ramach Programu Badan Stosowanych NCBIiR.
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Parametric vibration analysis of a lightweight patrol aircraft based on structural finite
element model

The main goal of this study is to estimate the critical flutter velocities of the lightweight aircraft
OSA by performing numerical analysis with application of MSC Software (Patran, MD Nastran). Flutter
calculations processed by Nastran require preparation of aeroelastic model containing two independent
componential sub-models. The mass-stiffness is used to solve the eigenvalue problem after using available
software FEM procedures. On the other hand, to determine the aerodynamic coefficient matrix some
simplified body-panel model is needed to imitate the lifting surface of the aircraft. Pressure coefficients
have been calculated by assumptions of the theory of the Doublet Lattice Method. The matrix flutter
equation is solved in Nastran by PK-method using mass matrix and complex aerodynamic-stiffness and
aerodynamic-damping matrices. A structural model has been developed in Patran preprocessor mainly
with application of beam or shell elements commonly used in the mapping of thin-walled structures. After
the prior verification of mass and stiffness properties the model has been used for vibration analysis. The
first several normal modes and frequencies were determined in the range of 0-30 Hz. Then some critical
velocities of wing or tail flutter were calculated for a specific altitude (H = 0) and assuming that the
possible operating speeds were within the range of 80-320km/h. In the case of uncertainty, as to the
compatibility of numerical normal modes, some parametric calculations of flutter are recommended.
Frequencies of natural vibrations depend on certain structural parameters which are generally difficult
to identify. Adopting values of these parameters from the range of the possible minimum and assumed
maximum, it is possible to assign some range of theoretically possible frequencies to a specific vibration
mode. This approach has been applied to determine the frequencies of normal modes of rudder or elevator
flapping. The frequencies are dependent on the mass moment of inertia and the stiffness of controls. In
the tail flutter calculations, the flapping frequencies were dependent on the stiffness of the supporting
end elements of the dynamic control model (imitation of the pilot’s hand or leg stiffness). The critical
flutter speed was determined for different values of that artificial stiffness.
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Opracowanie przybliza metodyke identyfikacji drgan rezonansowych kompozytowych struk-
tur platowcowych rozwijang w Instytucie Techniki Lotniczej WAT. Cykl projektowania,
testow i badan kwalifikacyjnych wymaga stosowania bardziej wyrafinowanych lub zupetnie
nowych metod postepowania w poréwnaniu do tych, ktére sa wykorzystywane w odniesieniu
do konstrukcji metalowych. Aby zminimalizowaé ryzyko wystapienia niekorzystnych zjawisk
dynamicznych, przeprowadza sie naziemne testy wibracyjne (Ground Vibration Testing),
w czasie ktérych okresla sie krytyczne (niebezpieczne) czestotliwosci i postacie drgan. Do
pomiaréw zostala wykorzystana nowoczesna aparatura LMS. Wykorzystujac wskazana apa-
rature w odniesieniu do rzeczywistej konstrukeji ptatowcowej, wlasciwie przygotowanej pod
wzgledem rozkladu masy, sztywnosci wychylania sterow i stosownego podparcia, mozna wy-
znaczy¢ kluczowe charakterystyki drganiowe odpowiadajace punktom rezonansowym. W ni-
niejszym artykule zamieszczono wyniki pomiaréw rezonansowych dwéoch kompozytowych
konstrukcji lotniczych. W ostatnim rozdziale zostaly zamieszczone spostrzezenia i wnioski
dotyczace przeprowadzonych testéw.

1. Kontekst badan

Samoloty kompozytowe to szczegdlny typ konstrukeji lotniczych. Wzgledna lekko$é¢, niemal
nieograniczone mozliwosci dostosowania ksztaltu i nieustanny rozwdj technologiczny kompozy-
tow to efekty zalety sprzyjajace ich upowszechnianiu. Na przestrzeni ostatnich kilkunastu lat
powstalo wiele konstrukcji lotniczych, w ktérych kompozyty stanowia zasadniczy udzial masowy.
Do rozwiazania pojawia sie zatem problem, czy konstrukcje zbudowana z materiatéw warstwo-
wych, wykazujacych anizotropie i posiadajacych wlasciwosci silnie zalezne od procesu wytwarza-
nia mozna badaé¢ metodami dotychczas skutecznymi w badaniach konstrukcji metalowych. Wraz
ze wzrostem predkosci lotu nalezy bra¢ pod uwage coraz wiecej czynnikéw oddziatujacych na
ptatowiec. Szczegdlnie niebezpieczne staja sie wowcezas zjawiska aerosprezyste, takie jak rewers
lotek, dywergencja skretna, flatter czy buffeting. Wraz z podjeciem realizacji prac badawczo-
rozwojowych po$wieconych nowoprojektowanym samolotom Instytut Techniki Lotniczej WAT
uruchomit program testéw stoiskowych dedykowanych badanym konstrukcjom. Celem artykutu
jest zaprezentowanie metodyki wykonywania tego typu testéow dla konstrukcji kompozytowych
na przyktadzie zalogowego i bezzalogowego statku powietrznego. Obiektem bezzatogowym jest
odrzutowy cel powietrzny OCP JET 2014, natomiast obiekt zalogowy to lekki samolot Flaris
LAR 1 wersja 4. Oba typy wyposazone sa w naped odrzutowy. OCP posiada predkos$é przelo-
towa rzedu 450 km/h, natomiast predkos¢ przelotowa samolotu Flaris to okoto 700 km/h. Oba
obiekty poddano testom drganiowym realizowanym w oparciu o ustalong metodyke stosowana
w badaniach rezonansowych. OCP JET 2014 zostal przebadany w konfiguracji odpowiadajacej
maksymalnej masie startowej (konstrukcja z masami zastepczymi imitujacymi elementy wypo-
sazenia). W przypadku samolotu Flaris LAR 1 przebadano niemalowana strukture bez silnika
oraz agregatoéw. Badania przeprowadzono w Laboratorium Badan Wytrzymatosci Konstrukeji
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Lotniczych ITL WAT. Oba obiekty zostaly podwieszone na elastycznych linach gumowych w celu
zapewnienia podatnosci konstrukcji w warunkach zblizonych do stanu podczas lotu.

Niniejsze opracowanie prezentuje tok procesu pomiarowego, uzyskane wyniki oraz obserwacje
i wnioski opracowane w kontekscie uzyskanych rezultatow. Pomiary wykonane zostaty zgodnie ze
stosowana w Instytucie Lotnictwa procedura badawcza JPB.04/W31. Zaprezentowane badania
zostaly wykonane w ramach nastepujacych projektow badawczo-rozwojowych:

1) Odrzutowe cele powietrzne z programowalna trasa lotu (2012-2016)

2) Nowoczesny Srodek transportu osobistego FLARIS LAR 1 (2013-2015)

3) Zwiegkszenie uzytecznosci lekkiego samolotu o innowacyjnym uktadzie aerodynamicznym
typowym dla samolotéw klasy STOL (od 2015).

Prace finansowane byty z funduszéw Narodowego Centrum Badan i Rozwoju.

2. Podstawy teoretyczne pomiaréw drgan konstrukcji

Préba rezonansowa jest doswiadczalna metoda wyznaczania wartosci charakterystycznych
parametréw opisujacych naturalne wtasnosci wibracyjne konstrukcji. Technika badan polega na
kontrolowanym wzbudzaniu harmonicznym drgan badanego obiektu oraz na pomiarze i analizie
sygnaléw odpowiedzi zidentyfikowanych przez punktowo rozmieszczone sensory. Matematycz-
ny model drgan badanego obiektu jest przyjety z géry. Zakladajac, ze drgania charakteryzuja
sie matymi amplitudami i wystepuja w zakresie liniowym, mozna opisa¢ obiekt nastepujacym
uktadem réwnan rézniczkowych:

M§ + Cq+ Kq = Q (2.1)

gdzie M, C, K sa macierzami odpowiednio bezwltadnosci, ttumienia i sztywnosci, q jest wektorem
przemieszczen, QQ to wektor wymuszenia zewnetrznego. Badania realizuje sie celem wyznaczenia
charakterystycznych parametréw jednoznacznie opisujacych drgania rezonansowe jako postacie
modalnego modelu konstrukeji. W toku pomiaréw okreslone zostaja nastepujace charakterystyki
i wielkosci:

e dostosowany rozklad harmonicznej sity wymuszajacej odpowiadajacy dostrajanej postaci,

e amplitudowo-czestotliwoéciowe widma odpowiedzi czujnikéw,

e macierz widmowych funkcji przejscia (Frequency Response Functions),

e postacie i czestotliwosci drgan rezonansowych — wyznaczane wg ustalonego kryterium do-
strajania,

e wspolezynniki charakteryzujace wlasnosci struktury w danej postaci rezonansowej przyj-
mowane sg jako uogoélnione wspoétczynniki masy, sztywnosci i ttumienia.

Ostatni aspekt odnosi sie do izolowanego rezonansu jako drgan modelowego uktadu o jednym
stopniu swobody. Pojedynczym stopniom swobody, wzgledem ktérych zachodza kolejne drgania,
przypisane sa tzw. wspolrzedne gtéwne g. Zatem kazdy stan rezonansowy konstrukcji moze by¢
opisany réownaniem z uktadu (2.1), ktére w odniesieniu do n-tej postaci charakterystycznej ma
forme:

Mn(j + ﬁnq + Xnq = Qn (2'2)

z nastepujacymi wspoétczynnikami uogélnionymi:
n — wspolczynnik masy uogélnionej n-tej postaci,
Bn  — wspoélczynnik ttumienia uogélnionego n-tej postaci,
Xn — Wwspbélezynnik sztywnosci uogdlnionej n-tej postaci,
Q. — gléwna sita wymuszajaca.
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Jako miare tlumienia w danej postaci przyjmuje sie zwykle wspétczynnik bezwymiarowy:

b
" 2 Wry

(2.3)

gdzie w,, jest czestodcia rezonansowa n-tego drgania. Wyznaczona czesto$é rezonansowa jedno-
znacznie ustala stosunek sztywnosci i masy uogolnionej zgodnie z formuta:

Wrp = An (24)

fin

Z kolei po podstawieniu do réwnania (2.2) rozwiazania szczegélnego otrzymuje sie zapis w dzie-
dzinie czestosci z amplitudg przemieszczenia i sitag wymuszajaca odpowiednio a i Qqy,:

(_anr% + Bpwn + Xn)a = Qon (2.5)

Przy czestosci rezonansowej w,, = wy, réwnanie (2.5) przyjmuje uproszczona postac:

Brwrna = Qon (26)

Wyznaczenie wszystkich trzech wspoélczynnikéw uogdlnionych wymaga dodatkowo analizy od-
powiedzi uktadu w zakresie okotorezonansowym. Mozliwe jest wowczas ustalenie dodatkowego
réwnania; dodatkowa zaleznos$¢ lacznie z réwnaniami (2.4) i (2.6) utworza uklad trzech réwnan
z trzema niewiadomymi: masa, sztywnoscig i ttumieniem uogélnionym. Do$wiadczalne wyzna-
czenie przynajmniej jednego ze wspotczynnikow pi,, G, xn gwarantuje zatem wyliczenie pozo-
statych dwdéch.

W opisanych badaniach samolotéw wyznaczano wspoétczynnik ttumienia uogélnionego w po-
staci bezwymiarowej metoda odlegtosci ekstreméw amplitudy sygnatu przesunietego w fazie
o m/2. Skladowa agyp ma charakterystyczny przebieg w pasmie przyrezonansowym (rys. 10)
z dwiema wartosciami ekstremalnymi. Jej przebieg opisuje zaleznos¢ wynikajaca z rozwiazania

rownania:
Xn — ,U/nw2
ago = Qo - 2.7
T TR 20

Wartosci ekstremalne sktadowej agg wystapia, jesli spelniony zostanie warunek:

dagy _ 3 4 2 2 2 2., _

n
Po podstawieniu x,, = pmw?, oraz B, = 2y, iy, réwnanie (2.8) przyjmuje postaé:
wp \4 Wy \ 2
(=) =2(=%) +1-4a2 =0 (2.9)

wTTl wTTl

7 rozwiazaniami:
(wn)min,max .
Wn)minmex _ 50— (2.10)
Wrn,
Ostatecznie bezwymiarowy wspotczynnik ttumienia n-tej postaci rezonansowej ma postac:
2 2

nmax — “nmin
2.11
2(w721max + w%min) ( )

w

Qp —
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3. Aparatura pomiarowa i badane obiekty

Do wymuszania zostaly wykorzystane dwa wzbudniki firmy The Modal Shop 2100E11 o moz-
liwosci generowania sity o maksymalnej amplitudzie do 440 N kazdy w zakresie od 2 do 3000 Hz.
W torze sygnalu kazdego wzbudnika znajduje si¢ wzmacniacz mocy QSC RMX 2450. Glow-
nym elementem uktadu jest wielokanatowy analizator LMS SCADAS Lab. Jest to urzadzenie
modutowe przeznaczone do generacji sygnalu wzbudzania oraz do akwizycji i kondycjonowania
sygnaléw odpowiedzi. Uzyta aparatura miata mozliwo$¢ podlaczenia stu czterech kanaléw po-
miarowych oraz sze$ciu kanaloéw wyjsciowych. Sterowanie oraz obserwacja wynikéw odbywa sie
na komputerze przenosnym z zainstalowanym programem LMS Test.Lab v 14. Sita z wzbudni-
kéw przenoszona jest na strukture za pomoca metalowych stingeréw, na ktérych koncéwce na
gwincie znajduja sie glowice impedancyjne. W przypadku samolotu OCP glowice przymocowane
byly za pomoca wosku lub tasmy dwustronnej, natomiast w OCP za pomoca okraglej cienkiej
blaszki z jednej strony posiadajacej gwint, natomiast z drugiej tasme klejaca. Blaszke mozna
adaptowaé przez wygiecie do krzywizny powierzchni.

Rys. 2. Akcelerometr PCB T356A15 z podstawka (lewa strona), glowica impedancyjna PCB 288D01
polaczona ze struktura za pomoca blaszki metalowej (prawa strona)

Pierwszym badanym obiektem byt odrzutowy cel powietrzny — w oznaczeniu roboczym OCP
JET 2014. Jest to lekki samolot bezzalogowy o maksymalnej masie startowej 84 kg z przezna-
czeniem do zastosowania jako imitator celu dla naziemnych przeciwlotniczych zestawdéw rakie-
towych. Statek powietrzny zostal zbudowany wg przepiséw CS-VLA. Platowiec wykonany jest
catkowicie z materialéw kompozytowych, natomiast zesp6t napedowy stanowiag dwa mate turbi-
nowe silniki odrzutowe JetCAT 140 RX o tacznym ciggu 320 N.

Drugim obiektem badan byla struktura ptatowcowa samolotu FLARIS LAR 1 (obiekt niela-
tajacy) zbudowana z kompozytu weglowego. Platowiec nie posiadal silnika, wyposazenia, a takze
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wszelkich agregatow. Powierzchnia struktury niemalowana. Struktura samolotu posiadata za-
montowane uklady sterowania powierzchniami aerodynamicznymi wraz z polaczonym drazkiem
i pedatami. Zamontowane bylo podwozie — otwarte podczas wykonywanych badan.

Rys. 3. Samolot Flaris LAR 1 (Zrédlo: Flaris.pl)

W celu odwzorowania rzeczywistych warunkéw swobody obiektu (tak jak to ma miejsce
w trakcie lotu) pozadane jest ulokowanie samolotu z podwoziem schowanym na podporach po-
datnych. Najczesciej badany samolot zawiesza sie na zespotach gumowych lin. Dla bezpieczen-
stwa stosuje sie czesto wiazki zaczepne zlozone z kilkunastu petli gumowych mocowanych tacz-
nikami widlastouchowymi we wzmocnionych punktach platowca (okuciach, wregach gléwnych).
Uzyskane czestosci tzw. postaci sztywnych (dla przemieszczen translacyjnych i rotacyjnych ca-
lej bryly samolotu) rzadko kiedy przekraczaja wartos¢ 1 Hz. W praktyce okazuje sie, iz réznica
czestosci rezonansowych dla samolotu z podwoziem wypuszczonym i z podwoziem schowanym
jest zazwyczaj bardzo malta. Dlatego przy braku mozliwosci zapewnienia podatnego podparcia
dopuszcza sie przeprowadzenie badan rezonansowych na samolocie z podwoziem wypuszczonym.
Sita przykladana jest przede wszystkim na koncéwkach skrzydet za pomoca wzbudnikow.

Samolot Flaris LAR 1 podwieszono w dwdch miejscach za kadlub: w obszarze kabiny (tuz
za drzwiami) oraz w okolicach wezléw mocowania silnika. Do zawieszenia wykorzystano sznu-
ry gumowe polaczone niepodatnymi pasami oplatajacymi kadtub. Ze wzgledéw bezpieczenstwa
pozostawiono wypuszczone podwozie. Pod oponami zostaly ustawione podesty zltozone z meta-
lowych belek i drewnianych desek. W ten sposéb w przypadku zerwaniu gumy samolot opadiby
jedynie kilka centymetrow, nie ulegajac uszkodzeniu. Przed wykonaniem proby obiekt oraz ele-
menty zastosowane do zawieszenia samolotu zostaly zwazone. Na rysunku 4 pokazano realizacje
zawieszenia samolotu do prob. Poniewaz badano jedynie skrzydtla, w trakcie préb zastosowano
dwa warianty wzbudzenia.

:Z 7L ((ﬁ
ALl

Rys. 4. Konstrukcja samolotu Flaris podwieszona na podatnych zawiesiach na stanowisku badawczym
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Bezzalogowy aparat latajacy OCP Jet podwieszono w dwéch miejscach za kadtub: przed
skrzydtami oraz za skrzydtami. Do zawieszenia wykorzystano sznury gumowe. Obiekt zabezpie-
czono na wypadek osuniecia podstawami serwisowymi umieszczonymi pod skrzydtami. W czasie
pomiaréw elementy zabezpieczajace nie stykaty sie z konstrukcja samolotu. Samolot zostal zba-
dany w konfiguracji wyposazeniowej, odpowiadajacej maksymalnej masie startowej. W miejsce
zbiornika paliwowego z paliwem, akumulatora, silnikéw, systemu ratunkowego oraz wyposazenia
elektronicznego umieszczono masy zastepcze. Przed wykonaniem préby samolot oraz elementy
zawieszenia zwazono za pomoca uktadu sktadajacego sie z czujnika sity typu CL 14 oraz dyna-
mometru tensometrycznego typu CL 361A. Na rysunku 5 przedstawiono obiekt zawieszony na
stanowisku pomiarowym. W trakcie proby zrealizowano trzy warianty wymuszen.

Rys. 5. Odrzutowy cel powietrzny OCP JET 2014 na stanowisku do préb rezonansowych

4. Model uproszczonej geometrii obiektu

Czujniki sg rozmieszczane na powierzchni ptatowca w punktach, w ktérych spodziewane
sa znaczne przemieszczenie dynamiczne (maksymalne amplitudy drgan). Przede wszystkim na
obrzezach powierzchni strukturalnych (skrzydel, statecznikéw), elementéw wychylnych (steréw,
klap), jak réwniez w wystajacych punktach charakterystycznych (poczatek czesci nosowej, tylny
skrajny element kadluba). W celu jak najbardziej precyzyjnego odczytu i jednoznacznej identyfi-
kacji postaci wskazane jest mozliwie maksymalne zageszczenie czujnikéw. Najbardziej wskazany
jest symetryczny ich rozktad zapewniajacy jednoznaczne okreslenie rezonanséw symetrycznych
i antysymetrycznych. W przypadku dysponowania mata liczba sensoréw dopuszczalny jest roz-
ktad asymetryczny — wéwczas na jednej stronie samolotu lokuje sie znacznie mniej czujnikéw,
ktore spelniaja jedynie funkcje kontrolng dla pomiaréw wykonywanych czujnikami rozmieszczo-
nymi po przeciwnej stronie. W obu przypadkach zostal stworzony plan rozmieszczenia punktéw
pomiarowych okreslajacy miejsce zainstalowania akcelerometru na badanym obiekcie. Wspot-
rzedne punktéw dobrano wg wirtualnego modelu CAD, ktére nastepnie zostaly wprowadzo-
ne do programu LMS Test.Lab v 14. Na ich podstawie za pomocg linii i powierzchni tworzy
sie¢ uproszczona geometrie obiektu. Dla obu obiektéw poczatek ukladu wspoétrzednych przyje-
to w skrajnie przednim punkcie kadluba. Akcelerometry sa przymocowane za pomoca wosku,
bezposrednio do powierzchni samolotéw. Zapewnia to trwale i sztywne mocowanie. Niskoszu-
mowe przewody laczace nie powinny by¢ odksztalcone ani obcigzone oraz na state dolega¢ do
pokrycia (luzne ulozenie moze skutkowaé¢ wzbudzaniem zakl6cen). Dodatkowo pelnia funkcje
zabezpieczajaca czujnik przed upadkiem w przypadku odczepienia siec od badanego elementu.
W obu przypadkach przewody elektryczne zostaly przyklejane do struktury taéma izolacyjna,
a ich wiazki zwisajace z samolotéw zostaly ustabilizowane dodatkowymi podparciami.
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Rys. 6. Plan rozmieszczenia czujnikéw drgan na elementach ptatowcowych OCP

W OCP czujniki umozliwiajace identyfikacje postaci drgan umieszczono na lewej stronie sa-
molotu, na prawej stronie rozlokowano czujniki kontrolne, umozliwiajace okreslenie charakteru
postaci zmierzonych drgan (symetryczne lub antysymetryczne). Rozmieszczenie czujnikéw na
tle sylwetki samolotu pokazano na rysunku 6. W wigkszosci przypadkéw czujniki beda przy-
mocowane za pomoca wosku bezposrednio na powierzchni samolotu (zazwyczaj beda to gérne
powierzchnie skrzydel, wzglednie usterzen). Niezaleznie od profilu powierzchni no$nej, nominal-
ny kierunek pomiarowy tych czujnikéw bedzie normalny do powierzchni naklejenia. Ze wzgledu
na cienkie elementy czes¢ czujnikéw na krawedziach natarcia oraz stateczniku pionowym nale-
zy mocowaé za poérednictwem balsowych klockéw, tak aby kierunek pomiarowy czujnika byl
prostopadly do jednej z trzech osi globalnego ukladu wspoétrzednych XY Z (rys. 7). Ze wzgledu
na krzywizny w geometrii kadtuba zostaly dodatkowo wprowadzone katy Fulera. Utworzona
geometrie przedstawiono na rysunku 8.

Klocek
Ux

uz

Rys. 7. Schemat ilustrujacy klocek doklejony do krawedzi natarcia profilu oraz charakterystyczne
przemieszczenia (przyspieszenia) mierzone w kierunku osi X i Z przez czujniki umiejscowione na jego
prostopadtych $ciankach

W samolocie Flaris LAR 1 czujniki umozliwiajace identyfikacje postaci drgan umieszczono
na prawym skrzydle, na lewym skrzydle rozlokowano czujniki kontrolne umozliwiajace okresle-
nie charakteru postaci zmierzonych drgan (symetryczne lub antysymetryczne). Akcelerometry
zostaly przymocowane za pomoca wosku bezposrednio na powierzchni samolotu (zazwyczaj
beda to dolne powierzchnie skrzydetl). Wiekszo$¢ czujnikéw zostanie naklejona tak, aby czujni-
ki te mierzyty sktadows drgan w kierunku normalnym do plaszczyzny cieciw. Ze wzgledu na
krzywizny w geometrii zostaly dodane katy Eulera. Geometrie pomiarowsa badanej struktury
zaprezentowano na rys. 9.

5. Metoda pomiarowa

Zasadniczo w wyniku badan rezonansowych otrzymuje sie czestotliwo$ci i postacie drgan wia-
snych (rezonansowych), dodatkowo takze wspélczynniki modalne — masa, sztywnos$é i thumienie
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\f

Rys. 8. Geometria uproszczona OCP Jet utworzona w programie Test.Lab

5?

Rys. 9. Uproszczona geometria skrzydel samolotu Flaris LAR 1 utworzona w programie Test.Lab

uogdlnione. Uzyteczne w identyfikacji drgan wlasnych samolotu sg globalne kryteria rezonanso-
we, uzgadniajace rezonans jako stan dynamiczny calego obiektu (w odréznieniu od kryteriéw
lokalnych, wedtug ktorych ustala sie rezonans jedynie w okreslonym punkcie struktury). Jedno-
znaczne ustalenie stanéw rezonansowych osiaganych w trakcie pomiaru polega na zastosowaniu
odpowiednich kryteriéw w odniesieniu do zarejestrowanych sygnaléw odpowiedzi z czujnikdw.
Charakterystyki sygnaléw czujnikowych zobrazowane sa widmowymi funkcjami przejécia (FRF),
przyblizajacymi przebieg skladowej zgodnej i sktadowej przesunietej w fazie o /2 wzgledem wy-
muszenia (oznaczonych odpowiednio: ag i agy). O rezonansie miejscowym decyduja dwa lokalne
kryteria rezonansowe — fazowe i amplitudowe. Pierwsze z nich okredla czestosé rezonansows jako
taka, przy ktorej skltadowa agy przyjmuje wartos¢ zero. Z kolei wg kryterium amplitudowego
rezonans odpowiada maksymalnej amplitudzie sktadowej ag (rys. 10). Jezeli widmowe funkcje
przejscia wszystkich sygnatéow rejestrowanych w punktach pomiarowych samolotu spetniaja kry-
teria lokalne, wtedy wystepuje stan rezonansu catej konstrukeji. Jednoczesne spelnienie wielu
kryteriéw lokalnych jest dla rzeczywistej konstrukcji mato realne, dlatego wprowadza sie kryte-
ria globalne, bazujace na usrednionym wyniku stanéw rezonansowych (lub przyrezonansowych)
zidentyfikowanych lokalnie. Globalne kryterium fazowe czestosé drgan wymuszonych nazywa cze-
stoscia rezonansowa, przy ktorej we wszystkich punktach pomiarowych istnieje stan globalnie
najblizszy stanowi okreslonemu kryterium fazowym lokalnym. Dla kryterium wyznacza si¢ es-
tymate okreslana jako wspélczynnik jakoséci dostrojenia (scatter), bedacy minimalna wartoscia
stosunku sumy moduléw amplitud sygnaléw przesunietych w fazie o 7/2 do sumy moduléw
amplitud sygnaléw zgodnych w fazie z wymuszeniem:

n
> lagols
e =min | E—— (5.1)

n
>~ |aol;
i=1
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7 kolei globalne kryterium amplitudowe ustala jako czestosé rezonansowa te czesto$é drgan wy-

muszonych, przy ktérej istnieje maksymalna wartos¢ sumy amplitud sygnatéw zgodnych w fazie
z wymuszeniem we wszystkich punktach pomiarowych:

€4 = Max (i ]a0]i> (5.2)

w [2m/s]

Rys. 10. Wycinek charakterystyk widmowych dla sygnalu odpowiedzi rejestrowanego przez pojedynczy
czujnik z zakresie przyrezonansowym (w1, ws); ag — przebiegi amplitud skladowej zgodnej
z wymuszeniem oraz agg — skladowej przesunietej w fazie o 7/2 z charakterystycznymi punktami
ekstremalnymi wyin, Wmax; Przerywana linia wskazuje czesto$¢ rezonansowa w, ustalong wg obu
kryteriow lokalnych

Posta¢ rezonansows zidentyfikowana wg zadanego kryterium globalnego mozna zobrazowaé
na wykresie wskazowym, ilustrujacym rozktad wektoréw amplitud sygnatéw czujnikowych roz-
rysowanych na umownej plaszczyznie zespolonej z uwzglednieniem obu sktadowych odpowiedzi
(rys. 10). Wykorzystujac wyskalowane amplitudy sygnaléw czujnikowych, wykonuje sie uprosz-
czone wizualizacje postaci rezonansowych — rysunki (animacje) ilustrujace dynamiczne prze-
mieszczenia drgajacej struktury.

Re

i % o czujniki skizydlowe

% czujniki na usterzeniu H

e czujniki kadlubowe

Rys. 11. Przykladowy wykres wskazowy ilustrujacy rozklad amplitud sygnaléw odpowiedzi
z poszczegllnych czujnikéw. Kazdy punkt wyznacza koniec umownego wektora amplitudy sygnaltu
odpowiedzi @ bedacego suma dwdch wektoréw sktadowych: amplitudy sygnalu ag (wzgledem osi
rzeczywistej Re) oraz amplitudy sygnalu agg (wzgledem osi urojonej Im)
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Inng odmiang kryterium fazowego jest kryterium krzywych Lissajous. Okresla ono jako cze-
sto$¢ rezonansowa czestos¢ drgan wzbudzonych, przy ktorej krzywa Lissajous jest odcinkiem:

x = Psinwt y =V cos(wt + ¢) = V(coswt cos ¢ — sinwt sin ¢) (5.3)

po wyeliminowaniu z (5.3) parametru t otrzymuje sie:

2 2
2
(5.4)% + % + Pi‘g sing = cos® (5.4)
Jezeli ¢ = 0, to (5.4) przyjmuje posta¢ réwnania elipsy.
Jezeli w = £7/2, to (5.4) przyjmuje posta¢ réwnania prostej:

y= :I:%x (5.5)

6. Realizacja pomiaréw

Wstepna identyfikacje przeprowadza sie przy ,klasycznym” ustawieniu wzbudnikéw. Dla
samolotéw jest to przylozenie wymuszenia na koncéwkach skrzydet w osi pionowej. W samo-
lotach bardzo lekkich (bezzalogowcach) mozliwe jest przylozenie sily z przodu kadluba. Do tej
czynnoéci wykorzystywany jest modul MIMO Sine Sweep & Stepped Sine Testing. W obu przy-
padkach wymuszenie realizowane wzbudnikami zostalo symetrycznie przylozone do dolnej po-
wierzchni skrzydet. W samolocie Flaris przy koncowych zeberkach w kesonie skrzydta, natomiast
w OCP Jet 580 mm od osi podtuznej w przedniej czedci profilu. W module przeprowadza sie iden-
tyfikacje czujnikéw, a nastepnie zadaje parametry wymuszenia. Zakres czestotliwoéci wyznacza
sie w oparciu o wzér na maksymalnie mozliwe czestosci zredukowane fra.x (liczba Strouhala;
k = wb/V, gdzie w jest czestoscia kotowa drgan, b jest polowa Sredniej cieciwy elementu aerody-
namicznego, V jest rzeczywista predkoscia lotu), przy ktérych moze wystapié¢ flatter zespoléw
noénych samolotu:

_ mVDp 1Askmax
Jmax = ——————

50b (6.1)

gdzie m = 1,2 jest wspoélczynnikiem bezpieczenstwa.

W samolocie Flaris zakres wynosit od 4 do 100 Hz, natomiast w OCP od 4 do 210 Hz. Sita
jest dobierana na podstawie masy obiektu i wynosi zazwyczaj od 1-20 N. Sygnatem wymuszaja-
cym jest funkcja sinus. Proces wymuszajacy nazywany jest ,przemiataniem”, ktére wykonywane
jest dwukrotnie. Przy pierwszym przebiegu wzbudniki dzialaja symetrycznie, natomiast w dru-
gim jeden dziala z przesunieciem fazowym 180°. Podyktowane jest to konieczno$cia uzyskania
charakterystyk pracy wzbudnikéw, ktére maja zastosowanie do sterowania podczas dostrajania
rezonansu w poézniejszym etapie. Przy pierwszym przebiegu wzbudniki dzialaja symetrycznie,
natomiast w drugim jeden dziala z przesunieciem fazowym 180°. Dodatkowo wymuszane sg po-
stacie symetryczne i asymetryczne badanego elementu. W efekcie otrzymuje sie charakterystyki
czestotliwodciowe dla kazdego kanalu pomiarowego. Za pomoca modulu PolyMAX tworzone jest
zbiorcze widmo amplitudowo-czestotliwosciowe wygenerowane na podstawie odpowiedzi wszyst-
kich kanatéw pomiarowych (domyglnie kolor czerwony). Drugie widmo (domy$lnie zielony kolor)
obrazuje wspélczynnik IMIF (Inverse Mode Indicator Function), oznaczajacy spadek amplitudy
sity wymuszajacej w trakcie narastania zbiorczej amplitudy odpowiedzi. Poniewaz podczas zja-
wiska rezonansu przyltozona sita maleje, nastepuje spadek wspotczynnika IMIF w okolice zera
oraz skok charakterystyki amplitudowej, co daje wyrazny sygnal, ze w okolicach tego miejsca
moze wystepowac rezonans. Nastepnie przeszukuje si¢ wykres, badajac odcinki widma. W ana-
lizowanym fragmencie tworzony jest diagramu stabilizacyjny, na ktorym zaznaczonych jest kilka
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parametréw. Dla badan rezonansowych istotne sa stabilne bieguny (oznaczane jako czerwone S),
ktore w danym skoku (piku) powinny wystepowaé kilkukrotnie i w przyblizeniu tworzy¢ prosta.
W ten sposéb wybrane czestotliwosci sg przeliczane, a nastepnie zobrazowane w postaci rucho-
mej geometrii w nastepnej karcie. Na jej podstawie mozna okresli¢ przyblizona postaé¢ drgan,
zdefiniowaé punkty najwiekszej amplitudy, okresli¢ charakter przemieszczen oraz przypisaé to do
czestotliwosdci. Dodatkowo okreélane jest przyblizone ttumienie, ktére jest potrzebne przy dostra-
janiu sie do czestotliwoséci. W efekcie koncowym otrzymuje sie szereg postaci do zweryfikowania
oraz ich charakter, ktéry pomaga dobraé¢ ustawienie wzbudnikow.
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Rys. 12. Diagram stabilizacyjny samolotu Flaris z aplikacji PolyMAX (LMS Test.Lab v.14)
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Rys. 13. Wizualizacja postaci w karcie Shapes modutu PolyMAX

Kontynuacja pomiarow jest zastosowanie modutu MIMO Normal Modes Testing. Filozofia
przyjetej metodyki pomiaréw opierata sie na dostrojeniu do czestosci rezonansowych. Fizycz-
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nie wiaze sie to z koniecznoécia przylozenia wzbudnikéw w odpowiednie punkty, aby wymusi¢
okreslona posta¢. Zastosowana aparatura charakteryzuje sie powtarzalnoscig wynikéw. Dzieki
temu mozna na réznych elementach stosowa¢ podobne warunki poczatkowe i sity wymuszajace.
Relokacja wzbudnikow wiaze sie z konieczno$cia powtorzenia przemiatania sygnatem sinuso-
idalnym w celu uzyskania charakterystyk odpowiedzi (FRF) dla danego ich usytuowania. Jed-
nakze w przedstawianym etapie pracuje sie w poblizu konkretnej czestotliwosci, dlatego proces
w module MIMO Sine Sweep & Stepped Sine Testing jest zawezony do malego zakresu cze-
stotliwosci, a w zwiazku z tym czas przemiatania jest krotszy. Proces dostrojenia polega na
okresleniu, czy w okolicach badanej czestotliwosci wystepuje rezonans, a nastepnie okreslenie
czestosci rezonansowej oraz wspotczynnikéw uogdlnionych. Do rozpoznania rezonanséw stosuje
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Rys. 14. Przykladowy zesp6l krzywych Lissajou (z lewej) 1 wykres wektoréw z punktéw pomiarowych
od wektoréw sity w plaszczyZnie zespolonej (z prawej)

sie trzy wizualizacje wynikéw. Wyswietlane sa dwa typy wizualizacji dynamicznych odksztatcen
konstrukcji. Na prawej geometrii zobrazowany jest udzial czesci rzeczywistej przemieszczen, na-
tomiast po lewej czesci urojonej. W przypadku idealnego dostrojenia powinien wystapi¢ zanik
ruchu postaci rzeczywistej, natomiast maksymalne oscylacje na obrazie czesci urojonej. Drugim
narzedziem jest wykres krzywej Lissajous, ktéry jest kreslony dla wybranego czujnika z naj-
wiekszymi przemieszczeniami. Trzecig wizualizacja jest wykres wskazowy, ilustrujacy rozktad
amplitud sygnaléw odpowiedzi z poszczegdlnych czujnikéw wzgledem osi rzeczywistej oraz osi
urojonej. W przypadku rezonansu wektory odpowiedzi z drgajacego elementu powinny by¢ zbli-
zone do osi pionowej, a wektory czujnikéw sity zblizone do osi poziomej. Dla wiekszej przejrzy-
stosci stosuje sie dodatkowe rozszerzenia tych funkcji. W dodatkowym oknie tworzy sie uktad
wykreséw (4 x 4 jest optymalny), na ktére przenosi sie krzywe Lissajous dla czujnikéw o naj-
wiekszych przemieszczeniach przy danej postaci. W ten sposob uzyskuje sie obraz odpowiedzi
z kilku czujnikéw jednocze$nie. Dodatkowo tworzy sie drugi, pojedynczy wykres wskazowy roz-
ktadu amplitud sygnaléw odpowiedzi czujnikéw w uktadzie Re-Im. Dla przejrzystosci nalezy
przestawi¢ przedstawienie wynikéw jako punkty, a nie linie. Dla wygody dobrze jest utworzyé
okno z geometria obrazujaca rzeczywista postaé biezacego ruchu badanej struktury (rozszerzenie
ODS — Online Deflection Shapes). Po dostrojeniu za pomoca wymienionych narzedzi uruchamia
sie procedure do wyznaczania parametréw uogélnionych. Estymacje parametréw przeprowadzo-
no w oparciu o metode mocy zespolonej (Complex Power Method). Jest to procedura okreslajaca
jednoznacznie czestotliwosé rezonansowa. Metoda ta wykorzystuje moc wprowadzong do struk-
tury do obliczenia ogdlnych parametréw. Moc jest mierzona jako warto$¢ zespolona podczas
cyklu w okolicach dostrojonej czestotliwosci. Moc zespolona okreslona jest wzorem:

— IV,
2

P= (6.2)

i=1
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gdzie:

F, = F! + jF!" — sila zespolona w i-tym punkcie konstrukeji,

Vi = V/ + jV/” — predkos¢ zespolona w punkcie i,

P = P’ + jP"” — moc zespolona w punkcie 4,

n — liczba punktéw wzbudzenia.

Wykreslenie czedci rzeczywistej (aktywnej mocy) realizowane jest jako krzywa funkeji cze-
stotliwosci, osiagajacej maksimum przy rezonansie. Wykres cze$ci urojonej jako czeSci mocy
przechodzi z warto$ci dodatnich do ujemnych, przechodzac przez wartos¢ zerowa przy rezo-
nansie. Dodatkowo w okolicy rezonansu funkcja powinna zachowywaé liniowy charakter. Taka
zalezno$¢ obrazuje zapis matematyczny:

[%Lk =0 (6.3)
oraz

P(wy) = 0 (6.4
mozna zapisac:

P"(wy) = Cuwrks (6.5)
oraz

[%”Lk S (6.6)

gdzie: wp — pulsacja przy czestotliwosci k, mj — masa uogodlniona przy czestotliwosci k, kp —
sztywnos¢ uogoélniona przy czestotliwosci k, ¢ — wspoétezynnik ttumienia przy k-tej czestosci.

Enerauzed Parameters Calculation =
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Rys. 15. Okno procesu do wyznaczania zgeneralizowanych parametréow. Wykres mocy czesci
rzeczywistej posiada wyrazny szczyt, a wykres mocy czedci urojonej przy czestosci w okolicach szczytu
ma tendencje liniowa i przechodzi przez wartos¢ 0

7. Wyniki pomiaréw

Dla samolotu bezzatogowego OCP uzyskano szereg wynikow przy réznych miejscach wzbu-
dzania. W zwiazku z tym czes$¢ postaci sie pokrywata. Do osoby opracowujacej wyniki nalezato
wytypowanie tych najlepiej dostrojonych, biorac pod uwage charakter postaci oraz sposéb wzbu-
dzania. Podtaczenie ukltadu zasilajacego, ktéry zapewnial zastepcza sztywnosé mechanizméw
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sterujacych, powierzchniami wychylnymi zrodzito problem. Uklad elektryczny w stanie spoczyn-
ku generowal szum (brzeczenie), co przy klasie zastosowanych akcelerometréw jest odczuwalne,
cho¢ nie zakloca znacznie pomiaru. Halas ten oznaczal, ze wszystkie serwa byty zasilane. Duzy
problem powstat przy przylozeniu wymuszenia. Na drgajacej konstrukcji powierzchnie wychylne
przemieszczaly sie za pomoca sil bezwladnosci, jednakze uktad zasilajacy byt tak zaprogramo-
wany, aby zachowaé pozycje neutralng. Stad, w przypadku bezwtadnych wychylen powierzchni,
serwa dociggaly je do neutrum. W zwiazku z tym tworzyly sie dodatkowe drgania, a uktad
pomiarowy stawal sie¢ niestabilny. Krzywe Lissajous zmienialy sie bardzo szybko i odnalezienie
punktu rezonansowego bylo utrudnione. Najwieksza trudnoscia byto uzyskanie przebiegéw mocy
zespolonej (Complex Power). Zakres pomiarowy jest bardzo waski, a dodatkowe szumy powodo-
waly, ze charakterystyki byty bardzo poszarpane. Linia trendu tych wykreséw daje oczekiwany
charakter przebiegu. Wartosci rzeczywiste maja wyrazny szczyt, a wartosci urojone maja tenden-
cje spadkowa. Jedynie dla niewielu czestotliwosci udato sie wyznaczyé wspotezynniki uogélnione.
Wspotezynniki ttumienia o dla pozostatych czestosci zostaly dobrane z modutu PolyMAX, acz-
kolwiek sa to jedynie warto$ci przyblizone i jedynie dla postaci zblizonej do otrzymanej po
dostrojeniu (zblizony ruch). Konstrukcja byla juz testowana pod katem identyfikacji wlasnosci
rezonansowych aparatura Zaktadu Badan Struktur IL.

Tabela 1. Wyniki pomiaréw samolotu bezzalogowego OCP JET

‘ Lp. ‘ Nazwa postaci ‘ f [Hz] ‘ a [%) ‘
1 | Skrecanie kadtuba 19,256 1,85
2 | Pionowe zginanie skrzydet 23,371 0,68
3 | Kolysanie usterzenia 35,985 0,58
4 | Pionowe zginanie kadtuba 36,151 2,27
5 | Pionowe zginanie skrzydel — asymetryczne 39,125 | 17,24
6 | Pionowe zginanie skrzydel — symetryczne 40,349 191
7 | Pionowe zginanie skrzydetl ze skrecaniem usterzenia pionowego | 43,798 | 2,92
8 | Skrecanie statecznika pionowego 56,377 | 1,06
9 | Nozycowanie poziome ze skrecaniem, statecznik przeciwnie 56,949 0,81
10 | Nozycowanie poziome ze skrecaniem, statecznik zgodnie 58,992 | 3,08
11 | Symetryczne skrecanie skrzydel, lotki zgodnie 67,982 | 3,88
12 | Asymetryczne skrecanie skrzydet 74,148 | 1,02
13 | Zginanie boczne kadtuba, asymetryczne skrecanie skrzydet 75,177 | 5,72
14 | Rezonans koncéwki usterzenia pionowego 81,817 -
15 | Wyzsze zginanie skrzydel, lotki zgodnie 90,506 1,85
16 | Pionowe zginanie statecznika poziomego 97,543 | 0,07
17 | Symetryczne skrecanie skrzydet, lotki przeciwnie 107,785 -
18 | Zginanie statecznika pionowego 110,471 -
19 | Pionowe zginanie kadluba (nos) 123,388 | 1,76
20 | Asymetryczne skrecanie skrzydet, lotki przeciwnie 124,082 | 7,29
21 | Asymetryczne skrecanie skrzydet, lekkie skrecanie 125,56 | 0,48

statecznika poziomego
22 | Poziome zginanie kadluba (nos) 143,853 -
23 | Asymetryczne pionowe zginanie skrzydel 154,972 -
24 | Symetryczne pionowe zginanie skrzydet 156,595 | 34
25 | Poziome zginanie kadluba (nos) 188,603 -
26 | Asymetryczne wyzsze skrecanie skrzydel 192,786 | 2,57
27 | Skrecanie statecznika poziomego 203,521 | 1,04
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Rys. 16. Przyklad postaci dla OCP Jet przy f = 39,125 Hz — pionowe asymetryczne zginanie skrzydetl

Tabela 2. Wyniki pomiaréw samolotu Flaris LAR 1

| Lp. | Nazwa postaci | fHe] | o [%] | W [S/A] |
1 | Symetryczne zginanie skrzydet 9,646 | 0,64 S
2 | 3-wezlowe asymetryczne zginanie skrzydet | 17,737 | 1,19 A
3 | Wychylanie klap 37,712 2 A
4 | Symetryczne nozycowanie 37,695 | 4,45 D
5 | Wychylanie klap — lewa strona 41,274 - S
6 | Rezonans lewego pokrycia 44,216 | 5,85 A
7 | Rezonans prawego pokrycia 45,182 | 2,07 A
8 | Asymetryczne skrecanie prawego skrzydla | 54,422 | 5,09 A
9 | Rezonans prawego wingletu 54,931 | 2,97 S
10 | Rezonans lewego wingletu 60,269 | 5,64 S
11 | Rezonans pokrycia prawego skrzydla 66,781 | 7,89 S
12 | Symetryczne skrecanie skrzydel 70,209 | 10,94 S
13 | Asymetryczne skrecanie skrzydet 70,862 | 4,44 A
14 | Rezonans pokrycia prawego skrzydia 74,237 | 5,52 A
15 | Skrecanie klap 79,253 - A
16 | Kotlysanie lotek 81,359 | 7,63 A
17 | Symetryczne wyzsze zginanie skrzydet 96,402 | 1,42 S
18 | Asymetryczne wyzsze zginanie skrzydet 97,226 | 2,04 A

W dniach 28.09-05.10.2015 w Instytucie Techniki Lotniczej WML WAT przeprowadzono po-
miary rezonansowe skrzydel struktury ptatowcowej samolotu Flaris LAR 1 wersja 4. Pomiary
odbyly sie w ramach doskonalenia metodyki pomiaréw rezonansowych za pomoca wielokana-
lowego analizatora LMS Scadas Lab. Testy odbyly sie w pomieszczeniu numer 3 budynku 66
(laboratorium badan wytrzymalo$ciowych konstrukcji lotniczych) wewnatrz klatki wytrzyma-
tosciowej. Konstrukcja byla juz testowana pod katem identyfikacji wtasnosci rezonansowych
aparatura Zaktadu Badan Struktur IL. W trakcie proby ze wstepnie zidentyfikowanych 156 cze-
stotliwosci opisano i zdefiniowano 18 postaci rezonansowych. Duza réznica miedzy postaciami
zidentyfikowanymi a dostrojonymi wynika przede wszystkim z tego, ze dla kilku podstawowych
ustawien wzbudnikéw czestotliwodci wyszukiwane sa w calym przedziale. Chodzi o to, aby uzy-
skaé wszystkie postacie skretne i gietne. W badanym przypadku postacie gietne byty uzyskiwane
z ustawienia I, natomiast skretne oraz oscylacje w plaszczyznie OX z ustawienia II. W przy-
padku postaci skrzydtowych wystarczajace jest wymuszenie z koncéwek kesonu, dlatego wiele
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ze wstepnie znalezionych czestotliwosci pokrywa sie. Drugim czynnikiem zmniejszajacym liczbe
dostrojen jest to, ze niektére wstepnie okreslone czestotliwosci byly ztozeniami kilku bliskich
rezonansow lub znajdowaly si¢ w ich poblizu. Latwo je wyeliminowaé, poniewaz na wykresach
mocy zespolonej nie posiadaja charakterystycznych elementow, czyli szczytu w czesci rzeczywi-
stej lub spadku w czedci urojonej. Dla dostrojonych postaci w wigkszosci udato sie wyznaczyé
wspoOtczynniki uogdlnione.

8. Uwagi konncowe

Wyniki uzyskane dla badanych konstrukcji poréwnano z wynikami badan zrealizowanych
wezesniej w Instytucie Lotnictwa. Dla samolotu OCP czestotliwosci w wigkszodci sie pokrywaja
(btad ponizej 3,3%, jedynie dwa pomiary byly wyzsze — 4,23% oraz 6,18%). Dla wspolczynnikéw
tlumienia te rozbieznosci sa bardziej rozrzucone. Niemniej jest pare warto$ci ponizej 1% bledu,
kilka w okolicach 2%, ale zdarzaja sie w okolicach 14%, a najwieksza rozbiezno$é wynosi prawie
20%. Dla samolotu Flaris réznice w czestotliwosci w wigkszosci oscyluja w okolicach jednego
procenta. Najwieksze wahania wynoszace powyzej 3,5% dotycza drgan elementéw wychylnych.
W przeciwienstwie do wyznaczonych czestotliwosci, wspdlczynniki ttumienia oraz masy — o ile
zostaly zmierzone — odbiegaja w réznym stopniu.

Podstawowym problemem w przeprowadzonych testach byta zbyt mala liczba akcelerome-
tréw. Niepelna geometria spowodowala problem w rozpoznawaniu i interpretacji skomplikowa-
nych wyzszych postaci drgan oraz rezonanséw wystepujacych lokalnie, takich jak lokalne re-
zonanse poszycia, drgania klap, postacie z wychylaniem lotek oraz skomplikowanych wyzszych
postaci. Kolejnym problemem zwiazanym ze zbyt malg iloscia akcelerometréw bylo niesyme-
tryczne roztozenie. Zalozenie, ze badane obiekty sa liniowe, jest duzym uproszczeniem, ponie-
waz w trakcie badan mozna wyréznié¢ rezonanse elementéow prawej i lewej strony. Podczas préb
samolotu Flaris wystepowaly rezonanse pokry¢ lub pojedynczych elementéw (tylko jeden, dwa
akcelerometry przemieszczaja sie).

Préby rezonansowe odbywaja sie przed wprowadzeniem obiektéw do eksploatacji, w zwiazku
z tym wystepuja problemy natury technicznej. W samolocie Flaris przy niektérych postaciach
z wychylaniem elementéw ruchomych duzy problem stanowit luz w mocowaniu prawego statecz-
nika pionowego z prawym sterem kierunku. Objawial sie wysokim szumem (halasem), wystepo-
wal przy malych zakresach czestotliwoéci. W obiekcie OCP pokrywy serwomechanizméw byly
przymocowane jedynie tasma izolacyjng, a przy wychyleniach elementéw sterowych odstawaly
nad powierzchnie skrzydet.

Ograniczenie si¢ do czesci konstrukeji ulatwia test, poniewaz akcelerometry nie wprowadzaja
sktadowych z innych czesci ptatowca. Dzigki temu mozna lepiej sie dostroié oraz uzyskac lepiej
wygladajace charakterystyki mocy zespolonej. Dodatkowo przy matej ilosci czujnikéow zagesz-
czenie punktéw daje doktadniejsza geometrie struktury, co przektada sie na lepsza wizualizacje
zmian. Jednakze przeprowadzone badanie jako naziemny test wibracyjny (GVT) jest niewystar-
czajace. Konieczne jest odpowiednie roztozenie sensoréw na catej konstrukeji, aby badac ja jako
jedna calo$é. Istnieje mozliwosé zlozenia przemieszczen dla kilku elementéw osobno, ale nie ma
mozliwosci uzyskania w ten sposéb wspétezynnikéw uogodlnionych, ktére sg wyliczane dla catosci
konstrukcji.

Calos¢ préby mozna uprosci¢ do wyszukania czestotliwosci podejrzanych o rezonans w caltym
zakresie pomiarowym, a nastepnie zweryfikowanie ich przy odpowiednim wzbudzeniu. Ogdlna
liczba zbadanych punktéw stanowi okoto 10-20% przebadanych modéw. Zastosowane dodatko-
we kryteria pozwalaja w wiekszosci przypadkow na jednoznaczne okreslenie rezonansu nawet
na obiekcie z zakléceniami. Wiele czestotliwosci wystepuje przy kilku wymuszeniach, dlatego
odpowiednie ich wychwycenie zaoszczedza sporo czasu. Weryfikacja tego typu pomiaréw jest
czasochlonna i wymaga duzo uwagi oraz doswiadczenia operatora.
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Na podstawie przeprowadzonych badan mozna stwierdzié, ze dotychczasowa procedura ba-
dawcza JPB.04/W31 stosowana w samolotach metalowych oraz szybowcach dobrze sprawdza sie
w konstrukcjach kompozytowych. Nalezy zwréci¢ uwage na odpowiednie rozmieszczenie akcele-
rometréow. Zakladanie symetrii ukltadu z materialu kompozytowego jest pewnym przyblizeniem.
Dla podstawowych postaci pomiary sa dokladne, natomiast dla bardziej ztozonych ruchéw badz
dla pojedynczych elementéw konstrukeji powstaja problemy. Interpretacja i mnogo$é wyszuka-
nych postaci wlasnych sprawia, ze poprawne zrealizowanie badania rezonansowego wymaga nie
tylko kwalifikacji w zakresie wiedzy teoretycznej i obstugi aparatury, ale takze doswiadczenia
i inzynierskiej intuicji.
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Vibration measurements of aircraft composite structures conducted at the Institute of
Aviation Technology of the Military University of Technology

The paper presents the methodology of resonant vibration identification of composite airframe struc-
tures developed at the Military University of Technology, Institute of Aviation Technology. Design, testing
and qualification tests cycle require using more sophisticated or entirely new methods of procedures com-
pared to those that are used in relation to metal structures. To minimize the risk of appearance of
unfavorable dynamic phenomena it is necessary to carry out Ground Vibration Testing, which allows
one to identify the critical (dangerous) frequency and mode shapes. In the measurements, the modern
equipment LMS was applied. Using the equipment indicated for real airframe constructions properly
prepared in terms of weight distribution, stiffness pivoting rudders and appropriate supports, one can
determine the key characteristics of the vibration corresponding to the resonance points. In this paper,
some results of composite aircraft testing are presented. The last Section includes some final observations
and conclusions concerning the quality of test results.
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W pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan wtasciwosci cieplnofizycznych che-
moutwardzalnej zywicy epoksydowej stuzacej jako material osnowy kompozytu weglowego.
Przeprowadzone badania mialy charakter badan kompleksowych i objely swoim zakresem
badania wagowe, termograwimetryczne, mikrokalorymetryczne, dylatometryczne, badania
wlasciwodci lepkosprezystych oraz pomiary dyfuzyjnosci cieplnej. Pomiary wtasciwosci ciepl-
nofizycznych zostaly poprzedzono analiza wymagan metrologicznych oraz okre$leniem me-
todyki i procedury ich wykonywania. Do wykonania badan wykorzystano zestaw specjalizo-
wanych przyrzadéw badawczych oraz stanowiska pomiarowe wlasnej konstrukeji. Pomiary
swoim zakresem objely podstawowy przedzial temperatury od —30°C do ok. 110°C. Efek-
tem wykonanej pracy jest opracowanie metodyki badan doswiadczalnych dedykowanej ba-
daniom utwardzalnych tworzyw wielkoczasteczkowych oraz okreslenie kompletu wlasciwosci
termofizycznych materialu osnowy kompozytu lotniczego z uwzglednieniem ich zaleznosci
od temperatury i zmian w poszczegdlnych cyklach wymuszenia cieplnego.

Stowa kluczowe: wlasciwosci cieplnofizyczne, analiza termiczna, zywice epoksydowe, rozsze-
rzalnosé cieplna, ciepto wlasciwe

1. Wprowadzenie

Kompleksowe badania wlasciwosci cieplnofizycznych (termofizycznych), pomimo istniejacych
mozliwoéci metrologicznych, nadal naleza do rzadko wykonywanych. Wsréd przyczyn tego stanu
rzeczy na pewno nalezy wymienié¢ czasochtonnosé i stosunkowo duzy koszt badan termofizycz-
nych, duza pracochtonnos¢, ale niebagatelna tez role odgrywa przeswiadczenie, ze przydatno$é
uzyskiwanych wynikéw jest ograniczona do dziedzin teorii materiatlowych lub technologii pro-
dukcji. W dobie powszechnego zainteresowania tzw. materiatami funkcjonalnymi, przy obecnych
tendencjach daleko posunietej optymalizacji konstrukcji, wyniki badan wtasciwosci cieplnofi-
zycznych, z uwzglednieniem réwniez identyfikowanych w toku tych badan przemian charaktery-
stycznych, zaczynaja by¢ szeroko wykorzystywane w procesie konstruowania oraz w eksploatacji.
Dotyczy to w szczegdlnodci obszaréw techniki lotniczej, w ktérej rosnaca popularnoscia ciesza sie
tzw. materialy kompozytowe. O wlasciwosciach funkcjonalnych struktur kompozytowych w du-
zej mierze decyduja wlasciwosci cieplnofizyczne materiatu osnowy, na ktéra w wielu przypadkach
stosuje sie zywice epoksydowe. Poniewaz w zastosowaniach lotniczych faza wzmacniajaca z re-
guly jest bardziej odporna na wszelkiego rodzaju wymuszenia cieplne, to wlasnie wlasciwosci
osnowy beda wyznaczaé¢ ograniczenia technologii przygotowania kompozytu oraz okresla¢ para-
metry eksploatacji calej struktury. Nalezy dodaé, ze obcigzenia cieplne obejmuja swym zakresem
rézne zakresy temperatury, z uwzglednieniem w obszarze ,widma” obciazen zaréwno niskiej, jak
i wysokiej temperatury eksploatacji.
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Wymienione wyzej wzgledy legly u podstaw sformutowania programu kompleksowych badan
zywicy epoksydowej LG700 [16] stosowanej do wytwarzania lotniczych struktur kompozytowych.
Bezposrednia przyczyna podjecia badan byta koniecznosé okreslenia wlasciwosci tego materia-
lu na uzytek prowadzonych aktualnie prac konstrukcyjno-badawczych. Zywica LG700 stanowi
réwniez reprezentatywny przyklad szerokiej gamy materialéw stosowanych jako osnowa kom-
pozytéw lotniczych. W ramach badan wykonane zostaly pomiary wagowe oraz analizy termo-
grawimetryczne, mikrokalorymetryczne, dylatometryczne, dyfuzyjnosci cieplnej i dynamiczne-
termomechaniczne zgodnie z procedurami opisanymi np. w pracy [12].

2. Charakterystyka badanego materialu

Badany material to zywica LG700 utwardzana utwardzaczem HG737 wyprodukowane przez
GRM Systems s.r.o. Zywica jest przeznaczona do wytwarzania wytrzymalych kompozytéw we-
glowych, szklanych oraz aramidowych przede wszystkim przy wykorzystaniu technologii infuzji.
Zgodnie z deklaracjg producenta moze by¢ stosowana do produkeji elementéw konstrukeji lotni-
czych eksploatowanych w warunkach podwyzszonej temperatury (por. [16]). Podstawowe dane
sktadnikéw i gotowego materialu przedstawiono w tabeli 1. Jak wida¢, zestaw danych nie za-
wiera informacji o podstawowych parametrach termofizycznych, nie méwiac juz o podaniu ich
zaleznosci od temperatury.

Tabela 1. Udostepnione przez producenta (GRM Systems s.r.o.) dane badanej zywicy epoksy-
dowej LG700 utwardzanej utwardzaczem HG737 dla 25°C [16]

Zywica LG 700 — gestosé 1180-1230 kg/m?
Utwardzacz HG 737 — lepkosé 30-40 mPa/s
Utwardzacz HG 737 — gestosé 980 kg/m?
Utwardzacz HG 737 — lepkosé 10-15mPa/s

Proporcje LG700:HG 737 100:30
Modut sprezystosci 2700-3300 MPa
Wtasciwosci cieplnofizyczne brak

< B §

O I e R (i i

e —— A T S i w—

Dil - rozszerzalnos$¢ cieplna
liniowa

Dyfuzyjnosc éleplna

Rys. 1. Widok prébek badanej zywicy po wycieciu z arkusza utwardzonego materiatu

Do wyciecia prébek do badan wlasciwosci cieplnofizycznych przygotowany zostal arkusz
z mieszaniny zywicy i utwardzacza o proporcjach 100:30. Proces zasysania przeprowadzono
w temperaturze 25°C przy podci$nieniu wynoszacym —0,1 MPa. Nastepnie preparat podda-
no utwardzaniu w temperaturze 35°C w czasie 48 godzin. Z powstalego arkusza o grubodci
okoto 2,0mm wycieto prébki do poszczegblnych badan zgodnie z mapa CAD wykorzystang
w programie sterujacym bramowym ploterem sterujacym. Poniewaz mape opracowano z mysla
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o badaniach prébek kompozytéw ortotropowych, dla kazdego pomiaru przewidziano wykonanie
po minimum 5 prébek w kazdym kierunku charakterystycznym.

3. Program i procedury badan

Zaplanowane i wykonane badania zywicy epoksydowej LG700/HG737, jakkolwiek zgodne ze
standardem badan cieplnofizycznych, wykraczaja poza zakres typowych badan analizy termicz-
nej (por. np. [5], [6], [9], [12], [14]). Dzieje sie tak za przyczyna polaczenia w jednym programie
badan wtasciwosci cieplnych, takich jak ciepto wlasciwe, rozszerzalnosé cieplna i dyfuzyjnosé
lub przewodno$é cieplna [13], z badaniami dynamicznej analizy termomechanicznej [4]. Tylko
wykonanie kompleksowych komplementarnych badan wlasciwosci cieplnofizycznych umozliwia
przeprowadzenie efektywnej analizy poréwnawczej [3], [9], [12].

W niniejszym przypadku badania przeprowadzono zgodnie z programem opracowanym na
potrzeby badan polimeréw i opisanym w pracy [12]. Schemat programu przedstawiono na rys. 2.
Celem pomiaréw bylo wyznaczenie wartosci w warunkach temperatury pokojowej oraz zaleznosci
od temperatury takich parametrow jak:

e gestosé p(t), gdzie t jest temperatura wyrazana zamiennie w stopniach Celsjusza (lub p(T")
— bezwzgledna wyrazona w kelwinach;

e ciepto wlasciwe ¢, (1);

e wydluzenie wzgledne &(t);

e rozszerzalno$é cieplna liniowa «(t);

e dyfuzyjnosé cieplna a(t);

e modul sprezystosci (modutu zachowawczego) E'(t);

e parametr tgd w funkcji temperatury. Parametr ten jest stosunkiem modulu stratnosci
E"(t) do modulu zachowawczego E’ i charakteryzuje wlasciwosci lepkoSciowe materiatu
lepkosprezystego.

Zgodnie z analizg widma obciazen cieplnych lotniczych struktur kompozytowych pomiary
powinny swoim zakresem objaé¢ przedzial temperatury od —60°C do 110°C. Ze wzgledu jednak
na ograniczenia przyrzadowe jako podstawowy przyjeto zakres od —30°C do ok. 110°C. Wyjatek
stanowily badania termograwimetryczne, w ktérych minimalna temperatura poczatkowa byta
temperatura pokojowa.

W badaniach uwzgledniono potrzebe okreslenia wplywu cyklicznego wymuszenia cieplne-
go na zmiane wlasciwosci badanego materialu w wyniku wystepowania proceséw dotwardzania
zywicy i ewentualnych innych przemian nieodwracalnych. Z tego powodu kazda sekwencje pierw-
szego wzrostu temperatury przy obciazaniu cyklicznym starano sie przerwaé przy ok. 60°C.

Zakonczenie cyklu badan doswiadczalnych stanowi przeliczenie otrzymanych wartosci dyfu-
zyjnosci cieplnej do przewodnosci cieplnej A(t) zgodnie z zaleznoscia ([3], [9], [15])

A(t) = plt)alt)e, (1 (3.1)

Wszystkie badania zostaly wykonane zgodnie z procedurami i z wykorzystaniem metod oraz
urzadzen opisanych w pracy [12]. Dla przypomnienia warto wymieni¢ je w kolejnosci wykony-
wania:

e pomiary wagowe przy uzyciu wagi analitycznej Mettler-Toledo AT 260 z przystawka do

wazenia prébki zanurzonej w plynie,

e badania termograwimetryczne TG z wykorzystaniem termowagi Netzsch TG 209 F3 Tar-

sus,
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e badania mikrokalorymetryczne DSC przeprowadzane za pomoca mikrokalorymetru ska-
ningowego Pyris 1 firmy Perkin Elmer,

e badania dylatometryczne Dil wykonane dylatometrem Netzsch Dil 402 C,

e pomiary dyfuzyjnosci (wspélczynnika wyréwnania temperatury — por. [15]) metoda chwi-
lowego powierzchniowego zrédia ciepta z uzyciem dyfuzometru Netzsch LFA 457,

e pomiary dyfuzyjnosci metoda wymuszen okresowych (zmodyfikowana metoda Angstréma)
przeprowadzone na indywidualnie zestawionym stanowisku laboratoryjnym [10],

e badania dynamicznej analizy termicznej DMA wykonane aparatem Netzsch DMA 242.

Charakterystyczne dla kazdego pomiaru parametry badanych prébek przedstawiono w Ta-

beli 2.
Wagowe TG
l
Po= ! I ]
ZP(TO) DSC Dil F— DMA
a(T)
cp(T) 6'(7) E'(T), E'(T),
tans = f(T') ..
LFA
Angstrém
_ P a(T)
O ok oT)=an() i+ <(r)P

| A1) plr)e, o) olr) }—

Rys. 2. Przedstawienie wspolzaleznosci pomiaréw i zalecanej kolejnosci ich wykonywania przy
wykonywaniu kompleksowych badan wlasciwosci cieplno-fizycznych [12]

Tabela 2. Dane wymiarowe/ilo$ciowe badanych prébek

‘ Badanie ‘ Ksztalt ‘ Wymiary /Tlosé
TG nieregularny wycinek 9,38 mg
DSC nieregularna, probka A: 20,00 mg,
pofragmentowana probka B: 13,91 mg
Dil prostopadtoscian 25 mmxHmmx1,90 mm
DMA prostopadto$cian 55 mmx 10 mmx 1,70 mm
LFA dyski $rednica 12,5 mm, wys. 1,70 mm
Angstrom | wycinek kwadratowy x4 20mmx20mmx 1,65 mm

4. Wyniki badan do$wiadczalnych i ich oméwienie

4.1. Pomiary wagowe

Pomiary wagowe wykonywane byly w temperaturze pokojowej. W przypadku badan TG
oraz DSC dane wazen wykorzystano bezposrednio jako dane wejéciowe odpowiednich pomiardw
termograwimetrycznych i mikrokalorymetrycznych. Dla kazdego z pomiaréw przeprowadzano
réwniez wazenie kontrolne prébki po zakoniczeniu pomiaru lub cyklu pomiaréw. W badaniach
kontrolnych probki DSC nie stwierdzono zmian masy wykraczajacych poza wartosci btedu po-
miarowego, a w przypadku probki TG poza wartosci obserwowanych zmian pomiarowych.
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Gestos¢ badanego materialu okreslono metoda wypornosciowa. Przy tych pomiarach
uwzgledniono poprawke na rozszerzalno$é cieplng wody. Wazona masami badanych probek éred-
nia arytmetyczna dla temperatury pokojowej wynosi:

po = 1150kg/m® (4.1)

Uzyskana wartos$¢ jest zgodna z wartosciami typowymi gestosci tworzyw wielkoczasteczko-
wych (por. np. [8]).

4.2. Badania termograwimetryczne — TG

Badania termograwimetryczne przeprowadzone zostaly z szybkoscia zmian temperatury
5K/min w zakresie od temperatury pokojowej do ok. 115°C. Program i wyniki badan przed-
stawiono na rys. 3 oraz 4. Zaobserwowane zmiany masy probki mieszcza sie w granicach bledu
pomiarowego, w zwiazku z czym brak jest podstaw do zaprzeczenia powtarzalnosci wynikéw.
Podobnie jest z okresleniem efektow ewentualnych przemian fazowych — jezeli takowe wystepuja,
to ich skutki nie wykraczaja poza dokladnosé badan.

TG % Temp. /'C
104 o 120
102 P

; -8 100

100 | pomiar 1

98 1

Temp. |60
H" X
96 - \
94 " f40
92 4 20
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Time /min

Rys. 3. Program zmian temperatury (linie kropkowane) i wyniki badain TG w postaci wzglednej zmiany
masy w funkcji czasu (czas w minutach)
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Rys. 4. Wyniki badan TG — zmiany masy badanej probki w funkcji temperatury

4.3. Badania mikrokalorymetryczne — DSC

Pomiary mikrokalorymetryczne zostaly wykonane przy dwoéch réznych programach tempe-
raturowych, w obydwu jednak przypadkach z szybkoscia zmian temperatury 5K/min. Pierwszy
pomiar wykonano dla probki A (por. tabela 2). W pierwszych dwéch powtérzonych cyklach wy-
muszenia cieplnego nie przekroczono temperatury 60°C. W dwdch nastepnych osiagnieto mak-
symalna temperature 120°C. Analizujac uzyskane wyniki (rys. 5), stwierdzono, ze termogramy
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wykazuja wystepowanie nieodwracalnej przemiany zachodzacej po przekroczeniu temperatury
utwardzania 35°C. Do badan préobki B program temperaturowy zmodyfikowano w taki sposob,
by przedzial temperatury zawierajacy zakres przemiany byl przemiatany w jednym cyklu, bez
izotermicznych przystankéw. Opracowane wyniki badan w postaci zaleznosci ciepta wtadciwe-
go od temperatury w poszczegdlnych cyklach grzania/chlodzenia przedstawiono na rys. 6 (por.

réwniez rys. 5).
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Rys. 5. Termogramy badan DSC z poréwnaniem wynikéw uzyskanych dla dwéch badanych probek
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Rys. 6. Opracowanie wynikéw mikrokalorymetrycznego pomiaru ciepta wlasciwego prébki A

Poréwnanie zobrazowanych na rys. 6 charakterystyk temperaturowych ciepta wlasciwego

dowodzi:

e wystepowania nieodwracalnych efektow starzenia termicznego, zwigzanego najprawdopo-
dobniej z resztkowa polimeryzacja badanej zywicy — Swiadczy o tym brak powtarzalnosci
pierwszego cyklu grzania obejmujacego krytyczne wartosci temperatury od ok. 35° do
ponad 60°C;

e wystepowania przemiany szklistej o umownej temperaturze poczatkowej, tzw. Onsetu, wy-
noszacej ok. 55°C — swiadczy o tym odwracalny skok wartoéci ciepta wlasciwego pierwszego
i nastepnych cykli chtodzenia oraz powtarzanych cykli grzania.

Jak z powyzszego wynika, badania mikrokalorymetryczne wskazuja na wystepowanie prze-
miany polegajacej na mieknieciu materiatu, czyli przejsciu ze stanu wysokosprezystego w stan
wysokoelastyczny powyzej temperatury Onsetu. Jezeli chodzi o wartosci ciepta wlasciwego, to
rowniez 1 w tym przypadku, tak jak w odniesieniu do rezultatéw badan wagowych, mozna je
uznaé za typowe dla zywic epoksydowych (por. np. [6]). Podobnie rzecz sie¢ ma z zaleznoscia
temperaturowa: ciepto wlasciwe wykazuje tendencje wzrostowe przy zwickszajacej sie tempera-
turze.
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4.4. Badania dylatometryczne

Badania dylatometryczne przeprowadzono w trzech kolejno powtoérzonych cyklach dla tej
samej probki pomiarowej, stopniowo zwiekszajac maksymalng temperature ekspozycji materia-
lu. Zastosowano program z szybkoscia zmian temperatury £2 K/min. Do opracowania wybrano
tylko wyniki uzyskane przy wzroscie temperatury. Rezultaty badan w postaci zaleznosci wydtuze-
nia wzglednego od temperatury e(t) = I(t)/lp przedstawiono na rys. 7, natomiast rozszerzalnosé
cieplna w funkcji temperatury zobrazowano na rys. 8.

dL/Lo *103
Value: 125.1 °C, 15.3413E-03,
15 1 Value: 1110 °C, 10.9404E-03 pomiar 3 — 7
s s N 23)
10 A
5 o
pomiar 2 o
Sintering Step: -0.3074E-03
O -
-5 4 pomiar 1
Sintering Step: -5.2317E-03

-100 50 0 50 100
Temperature /°C
Rys. 7. Wyniki pomiaru wydluzenia wzglednego (dL/Lo) uzyskane w trzech kolejnych badaniach prébki
zywicy LG700 (na rysunku zaznaczono wartosci kolejno osiaganej temperatury maksymalnej)
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Rys. 8. Zalezno$¢ rozszerzalnosci liniowej (Alpha) od temperatury dla trzech kolejnych badan
zywicy LG700

Analiza otrzymanych wynikéw stanowi dodatkowy przyczynek do sformulowania hipotezy
o wystepowaniu efektéw pamieci stanu termicznego i polimeryzacji resztkowej. Samo zjawisko
dosé gwalttownego spadku dtugoéci prébki po przekroczeniu ok. 48°C mozna ttumaczy¢ badz
to wlasnie skurczem polimeryzacyjnym, badz zagtebianiem preta dylatometrycznego w materia-
le prébki, badz tez wyboczeniem. Po zakonczeniu pomiaréw na probce nie stwierdzono jednak
wyraznego odcisku preta (w badaniach zastosowano nacisk 20cN, co jest wartoscia o polowe
mniejsza od zalecanej), natomiast stwierdzone zostalo nieznaczne wyboczenie o wysokosci tuku
0,24 mm. Wtasciwosci dylatacyjne prébki ustabilizowaly sie dopiero po pomiarze 2, w ktérym
prébka osiagneta temperature 111°C. By¢é moze nie sama temperatura poprzedniego procesu
odgrywa w tym przypadku decydujaca role, ile czas przebywania preparatu w danym stanie
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cieplnym, na co wskazywalyby dane karty technologicznej [16]. Ustabilizowane wlasciwosci roz-
szerzalnosciowe stanowig modelowy przyklad efektow przemiany szklistej — miekniecia zywicy
po przekroczeniu umownej granicznej temperatury wynoszacej 58,4°C (tonspr Wyznaczona
na podstawie charakterystyki wydluzenia wzglednego dla przedzialu wartoéci granicznych od
0°C do 100°C — por. [14]). Przekroczeniu temperatury granicznej towarzyszy ponad trzykrotny
wzrost rozszerzalnosci cieplnej linowej (rys. 8), co jest zjawiskiem typowym. Zmiany rozszerzal-
nosci cieplnej sa skorelowane ze zmianami ciepta wlasciwego (por. rys. 6), tak jak mozna byloby
to przewidzie¢ teoretycznie (por. np. [11]). W ocenie iloSciowej uzyskane wyniki mozna uznaé
za typowe dla zywic epoksydowych, ktore charakteryzuja sie stosunkowo duzg wartoscig tego
parametru nawet w stanie wysokosprezystym (por. [8]).

4.5. Badania dyfuzyjnosci cieplnej — wspoétczynnika wyréwnywania temperatury

Badania zalezno$ci temperaturowej dyfuzyjnoéci cieplnej wykonano dwoma metodami: me-
toda wymuszen okresowych (metoda Angstréma [2], [9]) oraz metoda chwilowego powierzch-
niowego zroédla ciepla z zastosowaniem stanowiska LFA 457 [5]. Ze wzgledu na stosunkowo
waski przedzial temperatury badan przy opracowywaniu wynikow nie uwzgledniono poprawki
rozszerzalnoéciowej (por. [11]). W pomiarach metoda Angstréma szybkoéé zmian temperatury
nie przekraczala 1K /min. Jako wymuszenie zastosowano oscylacje o amplitudzie ponizej 0,5°C
i okresie 20 s w pomiarach 11 2 oraz 10s w pomiarze 3. Dzigki temu udalo sie uzyska¢ duza roz-
dzielczo$é temperaturowa. Duza rozdzielczos¢ oznacza znacznie dokladniejsze odzwierciedlenie
efektéw przemiany fazowej, z uwzglednieniem rowniez zjawisk zmian wlasciwosci spowodowa-
nych starzeniem termicznym. Jak pokazano na rys. 9, przemianie szklistej zywicy towarzyszy
spadek dyfuzyjnosci cieplnej. Zmniejszenie wartosci dyfuzyjnosci cieplnej jest w duzej mierze
proporcjonalne do wzrostu ciepla wlasciwego (por. rys. 6), co nie stanowi zaskoczenia w Swietle
relacji (3.1). Podobnie jak w przypadku ciepta wladciwego, w kolejnych pomiarach zaobserwowa-
no przesuwanie sie granicznej temperatury przemiany w strone wyzszych wartoéci. Ostatecznie
za reprezentatywng dla badanego materiatu przyjeto charakterystyki dyfuzyjnoéci cieplnej z po-
miaru 3 (rys. 10).

Analizujac wyniki wysokorozdzielczego temperaturowo pomiaru dyfuzyjnoéci cieplnej, warto
zwroci¢ uwage na wzrost roznicy pomiedzy warto$ciami amplitudowymi i fazowymi dyfuzyjno-
Sci cieplnej w obszarze samej przemiany fazowej. Efekt ten jest szczegélnie wyraznie widoczny
przy pierwszym grzaniu (rys. 9) i mozna go powiazaé¢ z przemianami zachodzacymi w prébee.
W zwiazku z powyzszym wartos$ci dyfuzyjnosci cieplnej z tego zakresu temperaturowego nalezy
traktowaé jako wartosci efektywne.
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Rys. 9. Zmiany dyfuzyjnosci cieplnej w poszczegdlnych sekwencjach pomiaréw wykonywanych metoda
wymuszenia okresowego (dane bez poprawki rozszerzalnosciowej)
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Rys. 10. Wyniki pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej metoda chwilowego powierzchniowego zrédla ciepla
(LFA) i metoda wymuszenia okresowego w pomiarze 3 (dane bez poprawki rozszerzalnosciowej)

Wartosci dyfuzyjnoéci cieplnej uzyskane metoda chwilowego powierzchniowego zrédta ciepta
(rys. 10) wykazuja podobna jak w poprzednim przypadku tendencje spadkowa. Niestety, uzyska-
nie rozdzielczosci termicznej pomiaréw oscylacyjnych nie jest tatwe. W dodatku rezultaty tych
badan obarczone sa wieckszym bledem pomiarowym. Wydaje sie, ze duzy udziat w niedoktadnosci
ma blad systematyczny zanizenia mierzonych wartosci dyfuzyjnosci cieplnej.

W ocenie ilosciowej, podobnie jak w przypadku pozostalych wtadciwosdci termofizycznych,
uzyskane warto$ci mozna uznaé za typowe dla zywic epoksydowych (por. [8]).

4.6. Badania dynamicznej analizy cieplno-mechanicznej — DMA

Badania DMA wstepnie planowano przeprowadzi¢ w zakresie temperatury od —80°C do
120°C. Ze wzgledu jednak na skrajnie duze zmiany wtasciwosci sprezystych badanej zywicy
przy przekraczaniu temperatury przemiany szklistej za wiarygodne iloSciowo mozna uznaé je-
dynie wyniki pomiaru wlasciwosci lepkosprezystych w stanie wysokosprezystym. W pomiarach
stosowano wymuszenie oscylacyjne o czestotliwosci ach 0,1 Hz, 1 Hz i 10 Hz. Wybrane, reprezen-
tatywne wyniki badan przedstawiono na rys. 11, 12 i 13.
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Rys. 11. Wyniki badan DMA zywicy epoksydowej LG700: zmiany modulu sprezystosci
(zachowawczego) E', parametru tg d oraz temperatury w czasie dla réznych czestotliwosci wymuszenia

Analiza zobrazowanych na wykresach przebiegdéw potwierdza poprzednio sformutowane wnio-
ski dotyczace typu obserwowanej w okolicy 60°C przemiany szklistej. Przemiana skutkuje dra-
stycznym zmniejszeniem sprezystosci. W obszarze przemiany mozna zaobserwowaé¢ wzrost war-
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Rys. 12. Poréwnanie charakterystyk modutu sprezystosci badanej zywicy dla czestotliwo$ci wymuszenia
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Rys. 13. Modut sprezystoéci E i parametr tgd w fukeji temperatury z zaznaczeniem
charakterystycznych wartosci (pomiar 2, czestotliwosé wymuszenia 1 Hz)

tosci parametru tgd. Wartosci tonspr mozna uznaé za zgodne z warto$ciami wyznaczonymi
w poprzednio omawianych badaniach. Do$é charakterystyczne dla badanego materiatu sa réw-
niez zmiany modutu sprezystosci w stanie wysokosprezystym: zmianie temperatury od —80°C
do 40°C towarzyszy dwukrotny spadek parametru E’. Warto$¢ E’ przy temperaturze pokojowej
mozna uznaé za typowa dla wysokosprezystych tworzyw wielkoczasteczkowych.

Uzyskane wyniki pomiaréw DMA sa szczegdlnie wazne z punktu widzenia projektowania
konstrukcji lotniczych. W niniejszym przypadku badania termomechaniczne:

potwierdzily wystepowania przemiany szklistej przy temperaturze okoto 60°C,

wykazaly drastyczne zmniejszenie sztywnosci badanego materialu po przekroczeniu cha-
rakterystycznej temperatury przemiany,

potwierdzity efekty podwyzszenia odpornosci termicznej w stosunku do stanu poczatko-
wego po kolejnych procesach wygrzewania materiatu,

ale wykazaly réwniez, ze temperatura charakterystyczna przemiany stabilizuje sie na po-
ziomie ww. 60°C.

Ostatnie spostrzezenie wydaje sie by¢ sprzeczne z deklarowana przez producenta zywicy
wysoka odpornoscia cieplna badanego materiatu (por. [16]).
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4.7. Przewodno$é cieplna

Orientacyjna wartos¢ przewodnosci cieplnej badanej zywicy LG700 w temperaturze pokojo-
wej Wynosi:

A(20°C) = 1150 - 0,12 - 107% - 1300 W 0,179 W (4.2)
m-K m -

Pod wzgledem iloSciowym wartos¢ te mozna uznaé za typowa dla badanego materialu — zywicy

epoksydowej (por. np. [6]). Uzyskany wynik obliczen jest istotny z punktu widzenia okreslenia

wlasgciwosci struktur kompozytowych wytwarzanych z zastosowaniem zywicy LG700 jako mate-

riatu osnowy. Wigkszo$¢ materiatow stanowiacych wypelnienie kompozytéw lotniczych charak-

teryzuje sie bowiem wigksza, a nawet duzo wieksza przewodnoscia cieplna.

5. Podsumowanie

Koniecznosé opracowania metodyki i wykonania kompleksowych badan wlasciwosci cieplnofi-
zycznych zywicy epoksydowej LG700 wynikla z potrzeby dostarczenia danych technologicznych,
eksploatacyjnych i diagnostycznych. Z punktu widzenia wtasciwosci struktur kompozytowych
szczegblnego znaczenia nabieraja przede wszystkim ograniczenia eksploatacyjne zastosowan wy-
zej wymienionego materiatu, stanowiacego osnowe kompozytéw lotniczych. Uzyskane wyniki
stanowig zatem podstawe opisu wlasciwosci badanego materiatu i umozliwiaja okreslenie ogra-
niczen technologii produkcji elementéw konstrukeji lotniczych oraz pézniejszego ich uzytkowania
zwigzanych z oddzialywaniami termicznymi i mechanicznymi.

Podsumowujac prace, warto rowniez zwréci¢ uwage na komplementarnosé opisu badanego
materiatu przy wykorzystaniu petnego zespotu charakterystyk — zaleznosci temperaturowych po-
szczegbdlnych wlasciwosci. Potrzeba wykonywania takich badan nie podlega dyskusji, szczegélnie
w przypadku wykazania zmian wlasciwosci przy powtarzanych wymuszeniach cieplnych.

Odnoszac sie do szczegdtdéw, niezbedne jest podkreslenie, ze w badaniach stwierdzono stosun-
kowo niska warto$é temperatury przemiany szklistej, powyzej ktérej material staje sie wysokoele-
styczny. W zakresie wnioskow ogélnych wskazaé¢ nalezy uniwersalny charakter metodyki badan
opracowanej w wyniku realizacji pracy. Przetestowane procedury pomiarowe beda wykorzystane
w badaniach lotniczych struktur kompozytowych.

Praca zostata wykonana z wykorzystaniem aparatury zakupionej w ramach grantu inwestycyjnego
nr 558 /FNiTP/691/2010.
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Investigation of temperature dependence on thermophysical and thermomechanical

properties of the aircraft composite matrix

Procedures and results of complex thermal analyses and thermophysical property (TP) studies perfor-
med for a chemically hardened epoxy resin are presented. The investigated resin is an example of a typical
matrix material of a carbon-epoxy composite applied in the aviation technology. The performed investi-
gations were: weighting measurements, thermogravimetric (TG), microcalorimetric (differential scaning
calorimetry — DSC), dilatometric, dynamic thermomechniacal analyses (DMA) and thermal diffusivity
measurements. Prior to main measurements, a study of metrological conditioning was carried out and
the investigation procedures were elaborated. Both commercially available instruments and dedicated
individual test stands were applied for performing the experiments. The temperature ranges of every
single studies covered a common temperature interval from —30°C to around 110°C. The investigations
resulted in the determination of effective TP study procedures and in the determination of complex ther-
mal characteristics of LG700 epoxy resin hardened with HG737 hardener. The effects of thermal cycling
were revealed and were characterized as well.
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Celem projektu bylo potwierdzenie mozliwosci opracowania i zbudowania oraz montazu na
nieduzym bezpilotowym statku powietrznym (BSP) o udzwigu 2-10kg demonstratora tech-
nologii mikroradaru z syntetyczna apertura (uSAR) o akceptowalnych parametrach zobra-
zowania radarowego do praktycznego wykorzystania. Opracowano demonstrator technologii
radarowej wykorzystujacy modulacje FMCW na czestotliwosci 35 GHz z pasmem przestraja-
nia 1 GHz, dla ktérego w trakcie préb w locie uzyskano rozréznialnosci rzedu 15 cm, zaréwno
w azymucie jak i odleglosci, i co nalezy podkresli¢ — bez stabilizacji systemu antenowego.
Potwierdzono mozliwo$é uzyskania wysokorozdzielczych zobrazowan SAR przy zastosowa-
niu uktadu nawigacji inercyjnej z GPS o niskiej doktadnosci. Wyniki uzyskane w projekcie
nalezy uznaé za pozytywne i bedace dobra baza do dalszych prac nad radarem SAR dla
niewielkich BSP.

Praca wykonana ze $rodkéw NCBIR, projekt NCBIR nr PBS1/A9/15/20.

1. Wprowadzenie

Gloéownym zadaniem projektu bylo potwierdzenie mozliwosci wykonania i wykorzystania mi-
kroradaru z syntetyczna apertura (uSAR) do montazu na nieduzym bezpilotowym statku po-
wietrznym (BSP) oraz sprawdzenie, ktére technologie mikrofalowe i przetwarzania sygnaléow
moga by¢ przydatne do jego realizacji [1], [2], [3].

Techniki uzyskiwania zobrazowania terenu wykorzystujace zakres widzialny, podczerwien
oraz technologie laserowa (LIDAR) sa wrazliwe na warunki atmosferyczne. Wady tej pozbawio-
ny jest radar wykorzystujacy technike syntetycznej apertury ze wzgledu na zasade dziatania
i wlasciwosci wykorzystywanych przez niego fal elektromagnetycznych.

W wyniku przeprowadzonych interdyscyplinarnych badan oceniano przydatnosé wspotcze-
snych technologii mikrofalowych, przetwarzania sygnaléw, sterowania i nawigacji dla potrzeb mi-
niaturowych bezpilotowych statkéw powietrznych. Jednym z podstawowych zalozen badawczych
byto maksymalne sprawdzenie przydatnosci elementéw COTS (ang. Commercial Off-The-Shelf)
dla realizacji celu praktycznego, jakim jest opracowanie mikroradaru SAR (uSAR) [1].

W wyniku przeprowadzonych badan poddano ocenie praktyczna przydatnoéé wykorzystania
mikrofal do zobrazowania réznych rodzajéw powierzchni Ziemi z wykorzystaniem niewielkiego
statku powietrznego. Ze wzgledu na fakt, ze lot niewielkiego statku powietrznego jest wraz-
liwy na dziatlanie wiatru, przeprowadzono badania, ktore mialy odpowiedzie¢ na pytanie, czy
w praktyce mozliwe jest skompensowanie tego oddzialywania tak, aby mozliwe bylo uzyskanie
stabilnego i dobrej jakoéci zobrazowania radarowego. Tak wiec prace badawcze byly prowadzo-
ne w dwéch obszarach. Pierwszy obszar to technika sensora radiolokacyjnego wykorzystujacego
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technike syntetycznej apertury. Drugim, rownie waznym obszarem, byly badania tego sensora
w locie, majace odpowiedzie¢ na pytanie, czy male statki powietrzne moga by¢ wykorzystane
jako nosénik dla mikroradaru z syntetyczna apertura. Dla uzyskania zobrazowania o wysokiej
rozdzielczodci przy uzyciu tej techniki bardzo istotne jest uzyskanie mozliwie spokojnego lotu
statku powietrznego oraz zapewnienie dodatkowego skompensowania wplywu niestabilnosci je-
go lotu w samym sensorze radiolokacyjnym odpowiednimi algorytmami przetwarzania sygnatow.
Jak widaé, istnieje w tym wzgledzie sprzecznos$é, poniewaz im mniejszy statek powietrzny, tym
jego lot jest bardziej podatny na zaklocenie, a jednocze$nie potrzeba wigkszych mocy obliczenio-
wych komputeréw przetwarzania radaru SAR, co niestety wigze sie ze wzrostem masy aparatu-
ry radarowej, a w szczegolnosci jego czesci obliczeniowej, co stoi w sprzecznosci z oczekiwaniem
niewielkiej masy catego statku powietrznego. Tak wiec konieczne byto sprawdzenie réznych tech-
nologii mikrofalowych, przetwarzania sygnaléow oraz dotyczacych bezposrednio techniki lotniczej
ze wzgledu na konieczno$é spelnienia wysokich wymagan technicznych. Badania te wymagaty
zaréwno symulacji komputerowych, préb w laboratorium oraz, co najwazniejsze, wielokrotnych
préb w locie celem weryfikacji przyjetych zatozen.

Celem tego artykulu nie jest szczegdlowe opisywanie, jak zbudowano demonstrator radaru
SAR. Na potrzeby tego artykulu podane zostang niezbedne podstawowe dane, konieczne dla
ocen uzyskanych wynikéw badan. Demonstrator radaru jest radarem pracujacym w pasmie Ka
(35 GHz) z modulacja FMCW z moca wyj$ciowa nadajnika rzedu pojedynczych watéw. Jego
zasieg to kilka do kilkunastu kilometréw, co byto zupelnie wystarczajace dla prac badawczych
majacych na celu potwierdzenie mozliwosci wykonania i pracy matego radaru SAR na niewielkim
BSP. Z tego powodu masa samego demonstratora radaru nie przekraczata 8 kg. Antena nadawcza
i odbiorcza mialy wiazke o szerokosci 3 stopni w azymucie oraz 16 stopni w elewacji.

Istotnym parametrem zespolu nadawczo-odbiorczego jest tez pasmo pracy, ktére wynosi
1000 MHz.

Cze$¢ nadawcza przedstawionego demonstratora radaru zostata specjalnie zaprojektowana
dla tego radaru i sklada sie z ukladu syntezy sygnatéw DDS (ang. Direct Digital Synthesizer).
Pasmo i czestotliwosé pracy sygnatu jest zwielokrotniana razy IV, nastepnie sygnal nadawany jest
odsprzegany jako referencja do dwéch kanaléw odbiorczych oraz wzmacniany przez wzmacniacz
mocy HPA (ang. High Power Amplifier).

Echa sygnalow odbierane sa poprzez dwa kanaly odbiorcze wzmacniane przez wzmacniacze
niskoszumne LNA (ang. Low Noise Amplifier), wymnazane z sygnatem nadawanym, poddawane
filtracji i przekazywane na przetwornik A /C, znajdujacy sie w bloku wstepnej obrébki sygnatéw.

Blok ,,Wstepne przetwarzanie sygnaléw” wykorzystuje dostepne na rynku komercyjnym ele-
menty COTS. Jako przetworniki A/C wytypowano plytke FMC150 firmy 4DSP. Jako uklady
FPGA wytypowano plytki ewaluacyjne Avnet Kintex-7 FPGA DSP Kit with High-Speed Analog
oraz Inrevium Zyng-7000 All Programmable SoC Extension Microcontroller Card. Jako kompu-
ter sprzegajacy uzyto komputer przemystowy Jetway NF36-2800 pozwalajacy z jednej strony na
potaczenie interfejsem Ethernet do uktadu FPGA, z drugiej strony do bloku transmisji danych,
w ktory dodatkowo zostal wyposazony system uSAR. Wstepnie przetworzone dane radarowe
moga by¢ zapisane na pokladzie samolotu badz przestane taczem szerokopasmowym na ziemie
w celu przetworzenia w komputerze przetwarzania koncowego. Ostatecznie wybrano ze wzgledu
na koszty i fakt, ze do samego procesu przetwarzania lacze nie jest niezbedne, wariant pierwszy,
czyli rejestracje na poktadzie samolotu badawczego [4]-[7].

2. Symulacje i naziemne préby laboratoryjne

Waznym elementem w ramach prac nad radarem z syntetyczna apertura sa prace modelowe
i symulacyjne z wykorzystaniem wygenerowanych sztucznie obiektéw i scen dla sprawdzenia
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poprawnosci dziatania algorytmow przetwarzania SAR przed wykonaniem lotéw na samolocie
badawczym, ze wzgledu na koszty i czasochtonnos$é¢ badan w locie.

Oprécz sztucznie wygenerowanej radarowej wizji pierwotnej dla uzyskania w pelni wartoscio-
wej symulacji wazne sa tez dane opisujace dany lot samolotu. W tym celu rejestruje sie parametry
lotu samolotu badawczego, w tym w szczegdlnosci nawigacyjne. Na podstawie zarejestrowanych
danych nawigacyjnych zostaje odtworzona trasa lotu samolotu wraz z zachowanymi zaburze-
niami charakterystycznymi dla tak przemieszczajacego sie samolotu. Zarejestrowana trajektoria
jest importowana do symulatora sygnatow SAR.

Loty rejestrujace parametry lotu przeprowadzone zostaly nad terenem powiatu sierpeckiego.
Uzyskane trasy lotéw przedstawiono na rys. 1. Dla potrzeb rejestracji na samolocie zamonto-
wano trzyosiowy akcelerometr, trzyosiowy zyroskop, czujnik pola magnetycznego Ziemi oraz
odbiornik GPS. Na podstawie zarejestrowanych danych nawigacyjnych zostata odtworzona tra-
jektoria samolotu wraz z zachowanymi zaburzeniami charakterystycznymi dla lotu samolotu.
Tak zarejestrowana trajektoria zostata zaimportowana do symulatora sygnatéw SAR.

4
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Rys. 1. Zarejestrowana trajektoria lotéw nad terenem powiatu sierpeckiego

Z jednego z przelotéow (rys. 2) wyselekcjonowany zostal fragment danych, kiedy samolot
poruszal sie po linii prostej. Te dane wykorzystane zostaly dalej do testowania algorytméw SAR
w trybie pracy strip-map (antena nieruchoma i skierowana prostopadle do kierunku lotu).

Opracowane w $rodowisku Matlab algorytmy przetwarzania SAR zostaly nastepnie przete-
stowane dla wygenerowanych sztucznie prostych scen radarowych zawierajacych jako obiekty
naziemne pojedyncze punkty odbijajace. W symulacji stworzona zostala geometria radaru SAR
pracujacego w trybie strip-map (rys. 3).

Na rys. 4 przedstawiono przykltadowy wynik symulacji odbieranych surowych sygnatéw SAR
(przed przetworzeniem opracowanymi algorytmami) dla symulowanej sceny sktadajacej sie poje-
dynczych obiektéow odbijajacych utozonych w siatke punktéw, a na rys. 5 uzyskany wynik obrazu
SAR dla analizowanej sceny.

W ramach kolejnych testow algorytméw SAR przeprowadzono symulacje dla bardziej skom-
plikowanych scen radarowych. W tym celu wykorzystano rzeczywisty numeryczny model elewa-
cyjny terenu DTM (ang. Digital Terrain Model), ktéry uzyto do symulacji (rys. 6). Wykorzy-
stany model terenu pochodzil z internetowej bazy danych i zawieral model DTM skrzyzowania
drég znajdujacego sie w Massachusetts (USA) i uksztaltowaniu terenu zblizonego do powiatu
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Rys. 2. Wizualizacja jednego z zarejestrowanych przelotéw wyselekcjonowanych na potrzeby symulacji
SAR2, przelot samolotu (czerwona linia) oraz pas ziemi o$wietlany przez radar (kolor zielony)
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Rys. 4. Symulowane echo surowych danych radarowych
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Rys. 5. Uzyskane zobrazowanie SAR dla symulowanego echa radarowego z rys. 4

sierpeckiego, gdzie przeprowadzono proby w locie.
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Rys. 6. Symulowane echo surowych danych radarowych z wykorzystaniem modelu DTM (rys. 5)

Prezentowane na rys. 4 1 7 przykladowe wyniki przetwarzania SAR potwierdzily zgodnosé
opracowanych algorytméw SAR z postawionymi w projekcie SAR zalozeniami.

Do symulacji przedstawionych na rys. 3-7 wykorzystano dane nawigacyjne z platformy iner-
cyjnej zarejestrowane podczas przeprowadzonych prob w locie nad terenem powiatu sierpeckiego
(rys. 1).

Na rys. 8 przedstawiono przyktadowe wyniki symulacji uzyskane dla jednego z zaktadanych
w projekcie trybéw pracy radaru, tj. pasmo pracy 500 MHz, PRF=1kHz.

Ponadto w ramach testéw przeprowadzono tez naziemne testy laboratoryjne systemu. Do
testéw praktycznych wybrana zostata droga serwisowa drogi ekspresowej S8 znajdujaca sie w sa-
siedztwie siedziby ITWL w Warszawie. Obiektami testowymi dla radaru byly poruszajace sie
po drodze ekspresowej S8 samochody.

Na rysunku 9 przedstawiono jeden z uzyskanych w trakcie testéw wynikoéw w postaci macierzy
range-Doppler, na ktorej widaé¢ historie zmiany predkosci w odleglosci wykrytych przez radar
samochodow.
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Rys. 7. Uzyskane zobrazowanie SAR dla symulowanego echa radarowego z rys. 6

Rys. 8. Zdjecie systemu podczas naziemnych testow laboratoryjnych
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Rys. 9. Macierz range-Doppler uzyskana w trakcie testéw laboratoryjnych systemu
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3. Prdéby w locie

Celem préb w locie byly testy demonstratora radaru, ktéry zintegrowany zostat z zasobni-
kiem badawczym ZYGMUNT-M, podwieszanym pod samolotem badawczym (rys. 10). Spodzie-
wanym efektem tych préb byto uzyskanie rzeczywistych zobrazowan terenu uzyskanych z pomoca
techniki syntetycznej apertury (SAR).

Rys. 10. Samolot PZL-104 Wilga wraz z instalacja radaru w podwieszanym zasobniku

3.1. Pierwsza cze$¢ prob (tryb off-line) — wyniki uzyskane w okresie od 12.2014r
do 02.2015r

Przedstawione wyniki (czesci 1) uzyskane zostaly przez wykonawcéw w okresie 12.2014r —
02.2015r. w srodowisku Matlab w trybie przetwarzania off-line. Cechuja sie one jeszcze ,,choro-
bami wieku dzieciecego”, ktérych pozbawione sa wyniki przedstawione w opisie czesci 2.

Na rysunkach 11-14 przedstawiono kilka pierwszych przyktadowych zobrazowan SAR uzy-
skanych w ramach przeprowadzonych pierwszych prob w locie.

Rys. 11. Zobrazowanie niezogniskowany SAR — okolice miasta Plock

Na rys. 12 przedstawiono zobrazowanie uzyskane w trybie SAR zogniskowany. Na zobrazo-
waniu przedstawiono okolice miasta Plock wraz ze zobrazowaniem fragmentu mostu na rzece
Wista.

Na rys. 13 przedstawiono zobrazowanie uzyskane w trybie SAR zogniskowany. Zobrazowanie
przedstawia zabudowania w okolicach miasta Plock wraz z zobrazowaniem samochodéw osobo-
wych i ciezarowych poruszajacych sie na przylegtej drodze krajowe;j.
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Rys. 13. Obraz zogniskowany SAR

Rys. 14. Obraz zogniskowany SAR

Na rys. 14 przedstawiono zobrazowanie uzyskane w trybie SAR zogniskowany. Zobrazowanie
przedstawia zabudowania tadowni Petrochemii Plock wraz z bocznica kolejowa — na zobrazowa-
niu widoczne sa stojace na torach wagony kolejowe.
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Rys. 15. Zobrazowanie: u gory — zogniskowany SAR, na dole — optyczne zdjecie skanowane terenu

3.2. Druga cze$é préb (tryb on-line) — wyniki uzyskane w okresie od 12.2014r do 02.2015r

Rys. 16. Wynik zobrazowania SAR i optycznego — aglomeracja miejska

W drugiej czesci préb i badan osiagnieto zakladane parametry zobrazowan radarowych
SAR. Otrzymane zobrazowania sa stabilne i charakteryzuja sie dobra rozréznialnoscia wyno-
szaca ok. 15 cm zaréowno w elewacji, jak i azymucie. W trakcie tych prob uzyskano tez zdolnosé
do przetwarzania w czasie rzeczywistym w trybie on-line, co jest warunkiem koniecznym do
podjecia prac wdrozeniowych [4]-[8].
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Rys. 18. Zobrazowanie optyczne uzyskane z kamery zamontowanej na poktadzie samolotu —
konglomeracja Petrochemii Ptock
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Rys. 19. Wynik zobrazowania SAR dla terenu przedstawionego na rys. 16 — Petrochemia Plock
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4. Podsumowanie

Celem projektu bylo potwierdzenie mozliwosci wykonania i wykorzystania mikroradaru
z syntetyczna apertura (uSAR) do montazu na nieduzym bezpilotowym statku powietrznym
(BSP) oraz sprawdzenie, ktére technologie mikrofalowe i przetwarzania sygnaléw moga byé
przydatne do jego realizacji.

Lot niewielkiego statku powietrznego jest wrazliwy na oddzialywanie wiatru, dlatego w trak-
cie prac badawczych opracowano i zbadano algorytmy kompensacji oddzialywania wiatru, uzy-
skujac stabilne i dobrej jakosci zobrazowania radarowe.

W wyniku przeprowadzonych interdyscyplinarnych badan stwierdzono mozliwo$¢ wykorzy-
stania wspotczesnych technologii — w tym COTS — z zakresu technik mikrofalowych, przetwa-
rzania sygnalow, sterowania i nawigacji dla potrzeb miniaturowych bezpilotowych statkéw po-
wietrznych.

Badania wymagaly zaréwno symulacji komputerowych, préb w laboratorium oraz — najwaz-
niejsze — wielokrotnych prob w locie, celem weryfikacji przyjetych zalozen.

W wyniku przeprowadzonych prac opracowano, wykonano i zbadano demonstrator radaru
SAR (uSAR). Charakteryzuje sie on:

e niewielkg masa wynoszaca okoto 8 kg; w tym zakresie istnieje mozliwosé zmniejszenia masy;,
poniewaz ze wzgledu na koszty i czas realizacji nie bylo to gléwnym celem,

e niskim poborem mocy elektrycznej,

e dobrymi parametrami zobrazowania SAR (rozréznialno$é w azymucie i elewacji 15 cm,
réwna teoretycznej, duza odpornosé dzialania algorytméw na wplyw wiatru na lot BSP),

e prostota i modularnoscia konstrukeji mechanicznej (daje to mozliwosé zabudowy na réz-
nych BSP).

e otwarta architektura sygnalowa (umozliwia to dalsze prace nad opracowaniem rodziny
radaréw SAR dla krajowych BSP),

e zobrazowanie SAR uzyskiwane jest w trybie on-line.

Zalozone cele zostaly wiec osiagniete i zbudowano demonstrator technologii radaru SAR,
sprawdzajac na nim mozliwo$¢ wykonania radaru dla potrzeb zabudowy na matym BSP.

Uzyskane wyniki pozwalaja stwierdzi¢, ze w warunkach krajowych sitami polskich naukow-
coéw 1 przedsiebiorcow mozliwe jest zbudowanie i wdrozenie rodziny radaréw SAR dla potrzeb
krajowych bezzalogowych statkéw powietrznych (BSP).
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Application microwave techniques for ground observation
(Project NCBiR no. PBS1/A9/15/2012)

The purpose of the project was confirmation of the possibility of developing, building and installation
a microradar technology demonstrator with a synthetic aperture (uSAR) with acceptable parameters
of radar imaging for practical use on a small unmanned aerial vehicle (UAV) with the lifting capacity
of 2-10kg. Then a demonstrator of radar technology was developed, which used FMCW modulation at
a frequency of 35GHz with a tuning band 1GHz, for which during flight tests the obtained capability
of distinguishing of approximately 15cm both in azimuth and distance was obtained — what should be
underlined - without stabilization of the aerial system. Additionally, the possibility of obtaining high
resolution SAR imaging with the use of an inertial navigation system with GPS with low accuracy was
confirmed. The results of the project can be considered positive and they create a good basis for further
work on the SAR radar for small UAVs. The examination was realized within NCBiR funds, project
NCBIR no. PBS1/A9/15/20.
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W artykule przedstawiono analizy wybranych aspektow dynamiki lotéw samolotu PW-
ZOOM w ramach duzego grantu MONICA wykonujacego misje monitoringu fauny w obsza-
rach ASPA 1281 ASPA 151. Przedstawione analizy dotycza odchylek osi optycznej aparatury
fotogrametrycznej podczas lotéw na tej samej trasie. lecz wykonanych w kolejnych latach wy-
praw antarktycznych (2014 1 2015). Wyniki lotéw podlegaly badaniom korelacji z warunkami
atmosferycznymi (sila i zmiennoscia wiatru). Podstawa tych analiz sa dane z rejestratora
poktadowego zintegrowanego z autopilotem.

1. Wprowadzenie

MONICA to akronim grantu polsko-norweskiego realizowanego pod patronatem Narodowego
Centrum Badan i Rozwoju pt. ,,Monitoring the impact of climate change on Antarctic ecosys-
tems”. Jego udzialowcami sg trzy instytucje: Politechnika Warszawska, Polska Akademia Nauk
i norweski Northern Research Institute. Celem caltego projektu jest monitorowanie populacji
pingwinéw, ktére sa biologicznym indykatorem zasobno$ci wéd morskich w rejonie Antarktyki
(rys. 1) oraz wykonanie ortofotomap i modeli 3D [1] wybranych obszaréw zwanych ASPA (An-
tarctic Special Protected Areas ASPA 128 i ASPA 151) na Wyspie Kréla Jerzego w Szetlandach
Poludniowych (rys. 2).

Rys. 1. Populacja pingwinéw jako wskaznik zasobnosci wod w kryla
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Rys. 2. Modele 3D wybranych obszaréw Antarctic Special Protected Areas na Wyspie Kréla Jerzego
w Szetlandach Poludniowych

Rys. 3. Polski zesp6l UAV z samolotem PW-ZOOM podczas wyprawy antarktycznej 2014/15

W ramach tego grantu zostaly zrealizowane dwie wyprawy antarktyczne z udziatem zespotéw
UAV polskiego i norweskiego. Zespol polski wyposazony byl w bezzatogowe samoloty fotogra-
metryczne PW-ZOOM (rys. 3), zaprojektowane i zbudowane na wydziale MEiL PW.

Samoloty te sprawdzity siec w surowych warunkach Antarktyki, przelatujac nad monitorowa-
nymi obszarami tacznie 1204 km (nie liczac lotéw prébnych i treningowych), rys. 4. W rezultacie
zebrano bogaty material fotograficzny (ok. 20 tys. zdjeé¢ lotniczych). Przykladowa misja foto-
grametryczna odtworzona z pamieci rejestratora poktadowego przedstawiona jest na rysunku 5.
7 jednej takiej misji zaleznie od jej dlugotrwalosci samolot przywozit od 400 do 1000 zdje¢
o rozdzielczosci 18 MP kazde, ktore nastepnie wykorzystano przy tworzeniu ortofotomap. Ogé-
tem w ciagu dwéch wypraw (wliczajac wszystkie rodzaje lotéw) przelatano nad Antarktyka
ponad 2000 km w tacznym czasie ok. 18 godz.

Bazujac na wykonanych zdjeciach, opracowano wysokiej rozdzielczosci ortofotomapy bada-
nych rejonéw (rys. 6) oraz zliczono populacje 3 gatunkéw pingwinéw (razem ok. 20 tys. gniazd).

Wyniki obliczen przeprowadzonych na podstawie zdje¢ lotniczych zostaly pozytywnie zwery-
fikowane metoda tradycyjna (polegajaca na organizowaniu wypraw terenowych grup biologéw,
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Polish Antarctic
Station ,Arctowski” §

Rys. 5. Misja fotogrametryczna nad wysepka Chabrier Rock we wschodniej cze$ci Zatoki Admiralicji na
Wyspie Kréla Jerzego (widok w kierunku poludniowym — czas lotu 55 min, przeleciany dystans 99 km)

Rys. 6. Ztozenie kilkuset zdje¢ lotniczych wysokiej rozdzielczosci

ktorzy gromadzili dane poprzez wykonywanie z bliska zdjeé¢ kolonii pingwindéw, korzystajac ze
wzniesien terenowych) [2], [3].



174

M. Rodzewicz i inni

2. Wymagania dotyczace fotogrametrii lotniczej

Sukces misji fotogrametrycznej zalezy od jakosci uzyskanego materiatu fotograficznego, a to
z kolei zalezne jest od stabilnosci lotu samolotu, dokladnego utrzymania zadanej wysokosci
i trasy lotu. Trase te projektuje sie bowiem specjalnie tak, aby kolejne kadry zdjeé lotniczych
nakladaly sie na siebie (rys. 7) zar6wno w kierunku podluznym oraz poprzecznym (60%), co
jest warunkiem niezbednym do komputerowego ztozenia ortofotomap. Wazne jest, aby odchytki
toru lotu od zadanej trasy nie mogly powodowaé zmniejszenia tych zaktadek.
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Rys. 7. llustracja zakladek kadréw zdjeciowych koniecznych do wygenerowania ortofotomapy

Dodatkowo nalezy zadbaé, aby 0§ optyczna aparatu fotograficznego w trakcie lotu byta skie-
rowana pionowo w dél, a suma katéw pochylenia i przechylenia nie przekraczata 5° (rys. 8)
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Rys. 8. Mala tolerancja katéw przechylenia i pochylenia osi optycznej aparatu

3. Dynamika samolotu fotogrametrycznego

Podstawowe dane bezzalogowego samolotu fotogrametrycznego PW-ZOOM zamieszczono
na rys. 9. Jego masa startowa z pelnym zbiornikiem paliwa wynosi ok. 23 kg. Poniewaz masa
urzadzen niezbednych do wykonania fotografii lotniczej stanowi 15 do 25% masy samolotu go-
towego do lotu, to dolozenie systemu stabilizacji zawieszenia aparatu fotograficznego mogtoby
sie odbié¢ na ilosci zabieranego paliwa. Dlatego przy projektowaniu szczegdlna uwage zwrdcono
na zagadnienie statecznosci statycznej i dynamicznej samolotu (zwlaszcza zdolnosci tlumienia
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drgan), tak aby ta cecha samolotu skompensowaé brak systemu stabilizacji zawieszenia aparatu
fotograficznego. Wybrane charakterystyki statecznosci naszego samolotu przedstawione zostaty
na rys. 10.
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Rys. 9. Samolot bezzalogowy PW-ZOOM
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Rys. 10. Charakterystyki statecznosci statycznej i dynamicznej samolotu PW-ZOOM (autor Tomasz
Goetzendorf-Grabowski)

O przydatnosci samolotu do misji fotogrametrycznych decyduja nie tylko jego wlasciwosci
dynamiczne, ale tez poprawna integracja z autopilotem, tak aby samolot byl stabilny i szybko
ttumit oscylacje powodowane przez podmuchy atmosferyczne.

W uktadzie autopilota wystepuje szereg regulatoréw typu PID obstugujacych zaréwno funk-
cje stabilizacji samolotu, jak tez funkcje nawigacji. Zadanie wlasciwej integracji autopilota z sa-
molotem polega na wprowadzeniu do pamieci autopilota wtasciwych parametréw jego regula-
toréw PID w poszczegdlnych kanaltach sterowania, tak aby lot byl stabilny, a samolot podazalt
doktadnie po wyznaczonej trasie. Dla przykladu na rysunku 11 przedstawiono schematycznie
funkcje regulacyjna autopilota w kanale sterowania lotkami.

Aby dokonaé¢ wladciwej integracji samolot-autopilot, wykonywano szereg lotéw w spokojnych
warunkach atmosferycznych i badano odpowiedZ samolotu na zaburzenia (rys. 12) spowodowane
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Rys. 12. Badanie dynamiki samolotu na zaburzenia w locie

gwaltownym ruchem poszczegélnych steréw. Nastepnie analizujac sygnal wejsciowy (ruch ste-
ru) i sygnal wyjsciowy (reakcja samolotu wyrazona np. zmiana poltozenia katowego), otrzymano
transmitancje stanowiaca model matematyczny zachowan dynamicznych samolotu wraz z auto-
pilotem dla danego kanalu sterowania [5]. Na tej podstawie dobrano wartosci parametréw kp,
Tt oraz Tp, ktére definiuja odpowiednie cztony regulatora PID.

4. Analiza poréwnawcza misji fotogrametrycznych

W tej czedci artykutu przedstawiono analizy odchyltek osi optycznej aparatu fotograficznego
podczas lotow wykonanych na tej samej trasie, z ktérych jeden wykonano podczas wyprawy
antarktycznej w 2014 roku, a drugi rok podzniej. Podstawa tych analiz sa dane z rejestratora
pokladowego zintegrowanego z autopilotem. Samolot PW-ZOOM wykonywat naloty nad tym
samym terenem (cypel Point Thomas u zbiegu Zatoki Admiralicji z Zatoka Ezcurra) 27 listopada
2014 roku oraz 16 listopada 2015 roku. W obu przypadkach loty wykonywane byty w tzw. ,,oknie
pogodowym”, ale w 2014 r. wiatr byt wiekszy i mial predko$é 3 m/s, wiejac z kierunku 240° (czyli
od strony gér, co skutkowalo turbulencja), natomiast w 2015 r. predko$¢ wiatru wynosita 1 m/s
i wial z kierunku 330°, a wiec od strony morza.
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Rys. 13. Poréwnanie tych samych tras fotogrametrycznych wykonanych w réznym czasie

Poniewaz loty te byly wykonywane w nieco réznych warunkach atmosferycznych, a jedno-
czednie przebiegaly idealnie po tym samym torze, postanowiono je wykorzysta¢ do analiz po-
réwnawczych wplywu turbulencji atmosfery na odchytki osi optycznej aparatu fotografujacego
teren. Do analizy wybrano 29 tych samych linii nalotéw (rys. 13). Przebiegi zmian predkosci oraz
zarejestrowanego wspotczynnika obcigzen dla wybranych lotow przedstawiono na rysunku 14.
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Rys. 14. Przebiegi wspotczynnika obciazen oraz predkosci

Natozenie tychze wielkosci na obwiednie obciazen przedstawiono na rys. 15. Widaé¢, w jakim
zakresie obcigzen samolot operowal podczas kolejnych misji. Pierwszy lot przebiegal w troche
bardziej burzliwej atmosferze od drugiego. Jak to pokazano na rys. 15 — obciazenia, jakie reje-
strowano podczas obu tych lotéw, wykazywaly sie duzym zapasem wytrzymalosci ptatowca, co
Swiadczy, ze w obu przypadkach mieliémy do czynienia ze spokojnym lotem.
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Rys. 16. Histogramy parametréw takich jak wychylenia odpowiednich steréw dla dwéch lotow
wykonanych w kolejnych latach na tej samej trasie

W celu lepszego scharakteryzowania obu tych lotéw wykonano analizy statystyczne ruchéw
poszczegdlnych steréw. Na rysunku 16 przedstawiono wyniki tychze analiz w postaci histogra-
mow. Przedstawiaja one liczbe wystapien dla poszczegdlnych polozen steréw na identycznym
odcinku trasy lotu (z wylaczeniem startu i ladowania). Mozna zauwazy¢ interesujaca ceche
histogramu wychylen steru wysokosci przejawiajaca sie w tym, ze rozkiad statystyczny jego
ruchéw w goére i w dél nie jest symetryczny. Jest to zwiazane z wykonywaniem zaprogramo-
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wanych manewréw nawrotéw na kolejne linie trasy, a poniewaz liczba nawrotéow jest duza i sa
one powtarzalne, dlatego tez uwidacznia sie to w histogramach. Pozostale histogramy sg bar-
dziej symetryczne i wykazuja wzajemne podobienstwo. Kolejnym celem analiz bylo pokazanie
i porownanie oscylacji potozenia punkéw przeciecia osi optycznej aparatu z powierzchnia zie-
mi (a $cislej — z powierzchnia sferyczna reprezentujaca poziom morza) podczas wykonywania
obu lotéw fotogrametrycznych. Na pozycje punktu, w ktéry celuje 0§ optyczna aparatu foto-
graficznego (fotopunktu), wplyw ma wysoko$¢ lotu, kat przechylenia oraz pochylenia samolotu.
Na rysunku 17 przedstawiono odchylenia osi optycznej aparatu fotograficznego od trasy lotu
w momentach wykonywania zdjec.
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Rys. 17. Potozenie fotopunktow na ziemi na tle trasy lotu samolotu PW-ZOOM
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Rys. 18. Histogramy odchylenia fotopunktow na ziemi

Majac fotopunkty oraz rzut trasy lotu na powierzchnie ziemi, dokonano analizy statystycznej
odchytek ich potozenia od rzutu trasy lotu. Na rysunku 18 przedstawiono wyniki analiz w postaci
histograméw odchylen poprzecznego i wzdluznego. Mozna zauwazy¢, ze dla bardziej turbulent-
nych warunkow, ktére mialy miejsce w 2014 roku, widoczny jest wzrost odchylen fotopunktéw
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od trasy lotu. W obu przypadkach odchylenia nie sa duze, co wskazuje na dobra przydatnosé
samolotu PW-ZOOM do tego rodzaju misji.

Podczas wykonywanych misji fotogrametrycznych na Antarktyce wykonano tez testowe loty
samolotem bezzatogowym X-8 w ukladzie latajacego skrzydita. Na rysunku 19 pokazano frag-
menty trasy lotu oraz potozenia fotopunktéw dla tego samolotu oraz dla samolotu PW-ZOOM.
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Rys. 19. Samolot dobry i niedobry do misji fotogrametrycznej

Widoczna jest znaczna réznica rozrzutu potozenia fotopunktow na korzyscé klasycznego ukta-
du aerodynamicznego.

5. Podsumowanie

W pracy przedstawiono analizy dotyczace wybranych aspektéw zachowan dynamicznych sa-
molotu PW-ZOOM oraz systemu automatycznego sterowania podczas wykonywania misji foto-
grametrycznych. Pokazano pewne réoznice odchylen osi optycznej aparatu fotograficznego znaj-
dujacego sie na samolocie w obu lotach, co wynika z réznic kierunku i sity wiatru. Stwierdzono
dobre jakosciowe i do$¢ dobre iloSciowe podobienstwo odnosnie histograméw wychylen steréw
zadawanych przez autopilota. W obu analizowanych lotach wiatry byly stabe, a pogoda bez
zjawisk zagrazajacych bezpieczenstwu lotéw (tzw. ,okno pogodowe”). W takich warunkach sa-
molot PW-ZOOM leci bardzo stabilnie, a odchytki potozen fotopunktéw od trasy lotu zrzutowa-
nej na powierzchnie sferyczng reprezentujaca poziom morza sg niewielkie i mozna je zaniedbaé.
Maksymalne predkoéci wiatru, przy ktérych operowaty samoloty PW-ZOOM na Antarktyce, to
ok. 8 m/s przy gruncie i réwniez w takich warunkach zebrany material fotograficzny nadawat sie
do utworzenia ortofotomap, ale ich obrébka byta trudniejsza, gdyz nie mozna byto zaniedbaé
zwiekszonej odchytki osi optycznej aparatu fotograficznego od pionu i dane dotyczace katéw osi
optycznej nalezalo mie¢ dla kazdego zdjecia.
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Analysis of some features of flight dynamics of PW-ZOOM airplane while on
photogrametric mission over Antarctica

The article presents the analysis of the aircraft flight PW-ZOOM within large project MONICA
which implemented the mission of monitoring wildlife in the areas of ASPA 128 and 151. It presents
the analysis of deviations of the camera optical axis during the flight on the same route realized in the
subsequent years of Antarctic expeditions (2014 and 2015). The results were subject to correlation tests
with various spectra of weather conditions. The basis of that analysis were the data from the onboard
recorder integrated with the autopilot.
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Praca dotyczy badan nad mozliwoscia zastosowania spadochronowych systeméw ratowni-
czych typu BRS (ang. Ballistic Rescue System) w lekkich wiroplatach (wiatrakowcach lub
malych $miglowcach). Systemy takie od dawna sa stosowane w ultralekkim lotnictwie w kla-
sie staloplatow. Istota ich koncepcji jest to, ze uprzaz spadochronu jest zaczepiana do kon-
strukcji platowca, a podczas aktywacji systemu czasza spadochronu jest miotana w prze-
strzen poza platowcem tak, aby mogla sie rozwina¢ bez kolizji z elementami statku po-
wietrznego. Po jej otwarciu samolot zostaje spowolniony i opada na ziemie wraz z zaloga [1].
O ile w przypadku staloptatéw aplikacja takiego systemu jest stosunkowo prosta, to w przy-
padku wiroplatéw gléwnym problemem jest zagrozenie wplatania sie czaszy spadochronu
w wirnik no$ny. W pracy przedstawiono Sciezke badan doswiadczalnych z uzyciem zdalnie
sterowanych modeli wiatrakowcéw, ktora podjeto w celu zbadania réznych rozwiazan tego
problemu.

1. Wstep

BEWIR to akronim projektu badawczo rozwojowego ,,System bezpieczenstwa lekkich wiro-
ptatéw”, realizowanego pod egida Narodowego Centrum Badan i Rozwoju w ramach programu
INNOTECH, majacego na celu wsparcie sektora nauki i sektora przedsiebiorstw w zakresie re-
alizacji innowacyjnych przedsiewzieé z réznych dziedzin nauki i branz przemystu, ze szczegdlnym
wskazaniem na obszar zaawansowanych technologii. Projekt BEWIR realizowany jest przez firme
KOMPOL bedaca liderem konsorcjum, a zarazem partnerem przemystowym oraz Politechnike
Warszawska.

Celem projektu jest opracowanie i przebadanie na ziemi i w powietrzu, a nastepnie wdroze-
nie do produkcji spadochronowego systemu ratowniczego dedykowanego do lekkich wiroptatéw
(wiatrakowcow i Smiglowcéw) podnoszacego poziom bezpieczenstwa uzytkowania tych konstruk-
cji [2]. Z uwagi na wysoki poziom ryzyka zwiazany z testowaniem opracowywanych wariantéw
spadochronowego systemu ratowniczego, zasadnym dzialaniem jest zastosowanie do takich te-
stéw zdalnie sterowanych modeli skalowanych wiatrakowcéw.

Przy doborze skali modelu wystepuja ograniczenia wynikajace z obowiazujacych przepisow
dotyczacych bezzatogowych obiektéw latajacych, a zwlaszcza ich masy. Najmniejsze ogranicze-
nia dotyczace wymagan konstrukcyjnych, zasad uzytkowania, jak i kwalifikacji pilotazowych
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operatora wystepuja dla modeli latajacych nieprzekraczajacych 25 kg, natomiast zezwolenie na
uzytkowanie obiektow latajacych o masie powyzej 150 kg wymaga uzyskania zgody na szczeblu
EASA (European Aviation Safety Agency) [3]. Uzycie modeli matych i lekkich ulatwia przepro-
wadzenie badan eksperymentalnych i zmniejsza poziom ryzyka, ale wyniki takich badan moga
by¢ nieadekwatne w stosunku do praktyki uzytkowania rzeczywistych obiektéw. Z tego wzgle-
du zdecydowano, aby w projekcie BEWIR badania eksperymentalne przeprowadzi¢ 2-etapowo.
W trakcie realizacji pierwszej fazy badan obejmujacych opracowanie wariantéw i wyselekcjono-
wanie docelowego rozwiazania systemu spadochronowego zastosowano model latajacy popular-
nego wiatrakowca MAGNI 16 w skali ok. 1:3, o masie ponizej 20 kg. Model ten zostal wyposazony
w aparature rejestrujaca przyspieszenia, trase GPS oraz parametry lotu (rys. 1).

Rys. 1. Wiatrakowiec MAGNI M16 oraz jego model w skali 1:2,7

Zalety zastosowania tego modelu byly nie tylko ulatwienia w zakresie spelnienia obowig-
zujacych przepiséw, ale przede wszystkim zmniejszenie ryzyka (zwlaszcza wobec oséb trzecich)
zwigzanego z energia uderzenia takiego obiektu w przypadku nieudanej proby uzycia spadochro-
nu.

Zdajac sobie sprawe, ze wyniki badan systemu spadochronowego w skali zminiaturyzowanej
moga istotnie rézni¢ sie od funkcjonowania obiektow w skali rzeczywistej, przygotowano réwniez
drugi model zblizony rozmiarami do rzeczywistego 1-osobowego wiatrakowca, ale nieprzekra-
czajacy masy 150 kg. Model ten przeznaczono do testéw w koncowej fazie realizacji projektu,
obejmujacych docelowe rozwigzanie spadochronowego systemu ratowniczego w skali rzeczywistej

(rys. 2).

Rys. 2. Model wiatrakowca TOMKOLOT zbudowany do testéw koncowych spadochronowego systemu
ratowniczego
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2. Koncepcja zabudowy systemu ratowniczego

Glownym zagrozeniem zwigzanym z zabudowa systemu BRS na wiroptacie jest mozliwosé
wplatania sie spadochronu w wirnik noény. Pomimo tego, ze podczas inicjacji systemu BRS cza-
sza spadochronu jest miotana poza obszar ptatowca, zagrozenie to istnieje, gdyz spadochron jest
potaczony z platowcem tasma tekstylna, ktéra w przypadku wplatania sie¢ w elementy wirujace
moze si¢ w nie nawinaé, Sciagajac tym samym czasze spadochronu ku wirnikowi. Jeden z produ-
centow systemu BRS podjal probe wprowadzenia na rynek rozwiazania trywialnego, polegajace-
go na tym, ze system BRS miatby by¢ zabudowany na kadtubie wiatrakowca, a spadochron bytby
miotany tadunkiem pirotechnicznym w bok réwnolegle do osi poprzecznej platowca), tak aby
omingé¢ zaréwno wirnik nosny, jak i znajdujace sie z tylu kadtuba $miglo pchajace. Do polaczenia
spadochronu z kadtubem ma stuzy¢ dtuga i bardzo mocna lina, ktéra w pierwszej fazie opadania
wiatrakowca na spadochronie, dostajac sie miedzy lopaty wirnika, mialaby go wyhamowaé [4].
Niestety takie rozwiazanie nie w kazdej sytuacji moze by¢ skuteczne, gdyz mozna sobie wyobra-
zi¢, ze gdy wiatrakowiec znajdzie sie w duzym przechyle ukierunkowanym w niekorzystna strone,
to czasza zostanie wystrzelona w dét pod opadajacy na nia wiatrakowiec.

Aby zmniejszy¢ prawdopodobienstwo wplatania sie czaszy spadochronu w wirnik nosny, au-
torzy projektu BEWIR podjeli prébe opracowania wlasnego rozwiazania, w ktérym system BRS
umieszczony bytby w glowicy wirnika wiatrakowca, a spadochron miatby by¢ miotany w prze-
strzen ponad wirnikiem wzdluz jego osi obrotu, tak aby rozwinat sie w bezpiecznej odleglosci
od wirujacych topat (rys. 3).
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Rys. 3. Koncepcja zabudowy systemu BRS i przystosowania ptatowca

3. Watki badawcze podjete dla rozwigzania problemu

Proces otwierania spadochronu z podczepionym pod nim statkiem powietrznym obfituje
w szereg zjawisk dynamicznych, ktére moga mie¢ krytyczne znaczenia dla skutecznosci systemu
ratowniczego. W przypadku wiroptata poziom komplikacji tych zjawisk wzrasta niepomiernie
w stosunku do tego, co dzieje sie¢ w przypadku staloptata.

7 tego wzgledu od poczatku projektu postanowiono prowadzié¢ réwnolegle badania symula-
cyjne procesow, a takze badania eksperymentalne tak, aby z jednej strony wyniki obliczen byty
pomocne w przygotowywaniu eksperymentéw, a z drugiej strony, aby rezultaty eksperymentéw
mogly postuzyé weryfikacji modeli obliczeniowych.

Przeprowadzone badania symulacyjne to przede wszystkim analizy deformacji elementow
strukturalnych i analizy obciazen struktury wiatrakowca bazujace na metodzie elementéw skon-
czonych oraz dynamice ukladéw wielocztonowych (rys. 4). Inny rodzaj prowadzonych w projek-
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cie badan symulacyjnych, to analizy z zakresu dynamiki lotu calego wiatrakowca oraz dynamiki
ruchu lopat wirnika noénego.

Rys. 4. Przyktad modelu wiatrakowca — jako uktadu wielocztonowego — do symulacji zachowan
dynamicznych zachodzacych podczas inicjacji systemu BRS (dzieto L. Lindstedta)

7 kolei badania eksperymentalne obejmowaly zaréwno przeprowadzone na modelach wiatra-
kowcow badania w locie, jak tez réznego rodzaju badania stanowiskowe poprzedzajace préby
w locie (rys. 5).

Rys. 5. Pomiary momentéw bezwladnosci modelu wiatrakowca wzgledem gléwnych osi uktadu
wspblrzednych — niezbedne do obliczen statecznosci

4. Droga do rozpoczecia préb w locie systemu BRS

Przygotowanie sie zespotu badawczego do préb w locie systeméw BRS na modelu skalowanym
wiatrakowca wigzalo sie z uprzednim zbadaniem i rozwiazaniem kilku kluczowych probleméw.

Pierwszy z nich dotyczyt wplywu umiejscowienia systemu BRS w glowicy wirnika nosnego
na statecznosé¢ wiatrakowca. Zabudowa systemu BRS wymagata zaprojektowania elipsoidalnej
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kapsuty zamocowanej do glowicy wiatrakowca i umiejscowienia w niej zaroéwno pirotechnicz-
nego systemu miotania spadochronu, jak tez urzadzen do zdalnego wyzwalania tego systemu.
Masa tych wszystkich urzadzen przekraczata 15% masy wiatrakowca w oryginalnej konfiguracji
i podnosita znaczaco potozenie srodka masy catego uktadu. Poza obcigzeniami masowymi bry-
ta kapsuly spowodowaé¢ mogta powstanie dodatkowych obciazen aerodynamicznych (zwlaszcza
sily oporu oraz momentu pochylajacego), co mogloby doprowadzi¢ do niestatecznosci. Z tego
wzgledu testy w locie przeprowadzono w kilku etapach, stopniujac przemieszczenie srodka ma-
sy: najpierw testy wiatrakowca w oryginalnej konfiguracji, nastepnie wiatrakowca z zabudowana
pusta kapsuta na spadochron, a nastepnie testy z kapsulg stopniowo dociazana, tak aby moc
okredli¢ gbérne potozenie $srodka masy, przy ktérym pilotaz wiatrakowca jest jeszcze mozliwy do
opanowania (rys. 6).
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Rys. 6. Badania wplywu zabudowy na glowicy wirnika wiatrakowca kapsuty dla systemu BRS

Drugi problem dotyczyt efektywnosci wyrzutnikéw spadochronu. Rozwazono trzy warianty
takich wyrzutnikéw: wyrzutnik mechaniczny — wykorzystujacy energie napietych pasm gumy,
wyrzutnik rakietowy oraz wyrzutnik pirotechniczno-mechaniczny, w ktorym do miotania czaszy
spadochronu wykorzystuje sie gazy powstajace przy wybuchu matego tadunku pirotechnicznego
umieszczonego pod tlokiem cylindra, w ktérym zapakowana jest czasza spadochronu (rys. 7).
Dwa pierwsze rodzaje tych wyrzutnikow opracowane zostaty od podstaw przez zespdt badawczy
projektu BEWIR, natomiast 3 rodzaj wyrzutnika to rozwiazanie komercyjne firmy GALAXY
GRS oferowane dla maltych samolotéw bezzalogowych, ktore zostato odpowiednio zaadoptowane
na potrzeby realizacji ww. projektu.

Aby méc przeprowadzié takie testy, zbudowano specjalne stanowisko modelujace maszt wia-
trakowca wraz z wirnikiem no$nym oraz systemami jego sterowania i prerotacji. Stanowisko to
wykorzystywane byto zaréwno do badan stacjonarnych, jak tez badan dynamicznych (rys. 8).

Przeprowadzone testy stanowiskowe oraz pierwsze proby systeméow BRS w locie pokazaly,
jak bardzo istotna sprawa przy aplikacji systemu BRS do wiatrakowca jest zaréwno jak naj-
dalsze wyrzucenie czaszy spadochronu poza obszar wirnika, jak i szybkie wyhamowanie topat
wirnika w pierwszej fazie inicjacji systemu. Ze wzgledu na mala skutecznos¢ powodowana przez
relaksowanie si¢ napietej gumy, po wstepnych probach zrezygnowano zupetnie z wyrzutnika me-
chanicznego, natomiast po$wiecono duzo uwagi rozwojowi systemu hamowania topat wirnika.
Glownym elementem tego systemu byt maty spadochronik umieszczony w odrebnym pojemniku
w kapsule systemu BRS na glowicy wirnika nosnego. W momencie inicjacji systemu BRS spado-
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Wyrzutnik mechaniczny

Rys. 8. Stanowisko do badan stacjonarnych oraz badan dynamicznych wirnika no$nego wraz
z wyrzutnikami spadochronéw — przyktad testu z wykorzystaniem samochodu

chronik ten byl wypuszczany z pojemnika i pod wplywem sity odsrodkowej przesuwal sie wzdluz
topaty wirnika, bedac do niej zamocowany za pomoca specjalnej petli linkowej nanizanej na to-
pate. Ograniczeniem dla ruchu spadochronika wzdluz topaty byla tekstylna taéma wywlekana
z kapsuly systemu BRS (rys. 9).

System spadochronika hamujacego byt wielokrotnie testowany i udoskonalany tak, aby uzy-
ska¢ powtarzalne scenariusze procesu otwierania i przekonaé sie o stopniu jego niezawodnosci.
Dopiero po tych udoskonaleniach zostal zakwalifikowany do badan w locie. Pierwszy z takich
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Rys. 9. Test spadochronika hamujacego topaty wirnika — widok z kamery zewnetrznej oraz z kamery
umieszczonej na glowicy wirnika

Rys. 10. Sekwencje zdjeciowe z testu systemu BRS z wyrzutnikiem rakietowym

testéw przeprowadzono, parujac ten system z rakietowym wyrzutnikiem spadochronu opraco-
wanym na PW. Test 6w przebiegl pomyslnie. Zostal on zilustrowany na rys. 10 i 11.

Mimo licznych préb stanowiskowych spadochronika hamujacego topaty wirnika zdarzyto sie,
ze spadochronik ten urwal si¢ podczas inicjacji systemu. Wydarzenie to miato miejsce podczas
badan w locie systemu hamowania wirnika sparowanego z wyrzutnikiem firmy GALAXY GRS.
Urwanie si¢ spadochronika spowodowato, ze wirnik nie zostal wyhamowany, przez co predko$é
opadania wiatrakowca byta mata na tyle, ze czasza spadochronu gléwnego nie mogta sie prawi-
dtowo rozwinaé i opadta na wirnik nosny. W momencie zetkniecia z czasza powstaty tak duze
obcigzenia dynamiczne, ze lopata wirnika ulegla ztamaniu i zostala z impetem odrzucona si-
ta odsrodkowa. Na szczescie, mimo czeSciowego splatania linek i nawiniecia na glowice czasza
spadochronu rozwinela sie na tyle, ze wiatrakowiec nie ulegl calkowitemu rozbiciu (rys. 12).

5. PrzejScie na badania obiektu w duzej skali
Rozwigzania wypracowane na obiekcie w malej skali zaczeto przenosi¢ na model w skali natu-

ralnej. Wymagalo to przeprowadzenia obliczen, w wyniku ktérych zdecydowano, aby spadochro-
ny hamujace umiesci¢ na kazdej lopacie, gdyz w przeciwnym przypadku obcigzenia topat oraz
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Rys. 11. Przebiegi czasowe wysoko$ci oraz przyspieszenia zarejestrowane podczas testu systemu BRS
z wyrzutnikiem rakietowym
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Rys. 12. Przyktad skutku wplatania sie¢ spadochronu w topaty wirnika no$nego spowodowanego
oderwaniem si¢ spadochronika hamujacego

systemu zamocowania spadochronéw byly zbyt duze. O ile konsekwencje natury konstrukcyjnej
wynikajace ze zmiany skali geometrycznej testowanego rozwiazania daja si¢ w znacznej mierze
okresli¢ na drodze obliczeniowej (po przyjeciu nowych wartosci parametréow ukladu, nowych
warunkow brzegowych lub warunkéw poczatkowych), to konsekwencje dotyczace niezawodnosci
przeskalowanego uktadu sa praktycznie nie do przewidzenia i badania eksperymentalne w tym
zakresie musza zosta¢ powtérzone. Aby moc takie badania przeprowadzi¢, zbudowane zostato

specjalne stanowisko do badan wirnika wiatrakowca z zabudowanym systemem BRS w pelnej
skali (rys. 13).
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0,02 sec

Rys. 13. Stanowisko do badan wirnika wiatrakowca w pelnej skali i analiza poklatkowa procesu
hamowania wirnika

Posuniecie to okazalo sie bardzo celowe, gdyz pierwszy problem, ktéry sie ujawnil po roz-
poczeciu prob, to rownoczesnoéé dziatania spadochronéw hamujacych. Problem ten rozwiazano,
porzadkujac proces rozwijania sie spadochronéw poprzez zastosowanie specjalnych pokrowcow
z uchwytami umozliwiajacymi powtarzalne utozenie linek oraz tasm uprzezy spadochronéw ha-
mujacych.

@ [obroty/min]
250 ‘ ‘
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200 T Inicjacja systemu
\ \L hamowania
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0 T —
0 2 3 4 s [s] &

Rys. 14. Przebieg czasowy spadku predkosci obrotowej (dzielo C. Rzymkowskiego utworzone na
podstawie analizy zdje¢ z szybkiej kamery)
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6. Podsumowanie

W pracy opisano badania zwiazane z przygotowaniem testu spadochronowego systemu bez-
pieczenstwa na wiatrakowcu w pelnej skali. Badania eksperymentalne wspierane byty oblicze-
niami i symulacjami numerycznymi. W trakcie realizacji eksperymentéw wystepowaly zaréwno
sukcesy, jak tez niepowodzenia, ktére wszakze w istotny sposédb zwigkszaly wiedze o cechach
i mozliwych scenariuszach zdarzen zwiazanych z dzialaniem systemu ratowniczego. Dzieki za-
stosowaniu bezzalogowych modeli wiatrakowcéw stopien zagrozenia dla realizatoréw badan, jak
i 0s6b postronnych, ulegl znaczacemu zmniejszeniu. Po opanowaniu techniki uzycia spadochronu
ratunkowego na konstrukcji modelowej, w kolejnym etapie prac, realizatorzy przewiduja wyko-
nanie podobnych eksperymentéw na bezpilotowej konstrukcji pelnowymiarowej, odwzorowujacej
przebieg zjawisk w naturalnej skali. Pozwoli to docelowo opracowaé i wdrozy¢ system ratunkowy
dla komercyjnych wiatrakowcow eksploatowanych obecnie na $wiecie.

Wszelkie prawa zastrzezone. Opracowanie i informacje zawarte w artykule sa
wlasnoscig konsorcjum KOMPOL s.c.-PW i podlegaja ochronie prawem
autorskim.

Publikacja dotowana z projektu wspéHinansowanego przez Narodowe Centrum Badan i Roz-
woju w ramach programu Innotech, Sciezka programowa In-Tech.
Numer umowy: INNOTECH-K3/IN3/29/227736/NCBR /14
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Application of scaled models in the examination of ballistic recovery systems in
gyrocopters

The project concerns investigations devoted to finding the way for application of Ballistic Recovery
Systems (BRS) to light-weight rotor-wings (gyrocopters or helicopters). For a long time, such systems
have been applied in ultralight aviation in the fixed-wing class. The idea of this concept relies on the fact
that the harness of the parachute is linked with the frame of the plane. After opening the parachute, the
plane is slowed down and sinks to the ground together with the crew. In order to avoid the collision of
the parachute canopy with the elements of the plane, during the activation of the system the parachute
canopy is deployed in space far from the plane.

In the case of fixed-wings aircraft, the application of the BRS is relatively simple. Unfortunatelly, in
the case of the rotor-wings aircraft the main problem, is the risk that the canopy may embroil in the
rotor. In the paper, the way of experimental investigations, which were undertaken by the research team
for elaboration and testing different solutions of this problem are presented.
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W niniejszym artykule przedstawiono wyniki badan numerycznych wspotczynnikow sil aero-
dynamicznych profilu NACA 0015. Parametry przyjete do obliczen numerycznych takie jak
predkos¢ przeplywu niezaburzonego oraz liczba Reynoldsa odpowiadaja typowemu zakreso-
wi pracy malych i srednich turbin wiatrowych typu Darrieusa. W obliczeniach wykorzystano
siatke hybrydowa zlozona z siatki strukturalnej z elementami prostokatnymi w poblizu kra-
wedzi topat oraz z siatki niestrukturalnej z elementami tréjkatnymi w pozostatym obszarze.
Taka struktura siatki jest czesto wykorzystywana w obliczeniach numerycznych nieustalo-
nych obciazen aerodynamicznych topat turbin wiatrowych typu Darrieusa. Obliczone warto-
$ci wspolezynnikéw sity nosnej, sity oporu oraz wspoétezynnikow cisnien sa zgodne z wynikami
eksperymentalnymi w zakresie katéw natarcia od 0° do 10°. W obszarze oderwania obliczone
wartosci wspélezynnikéw sily nosnej oraz oporu odbiegaja od wartosci zmierzonych. Dodat-
kowo eksperymentalne wartosci wspolczynnikéw oporu otrzymane w dwéch niezaleznych
eksperymentach nie sg ze soba spdjne w przypadku przeciggniecia.

1. Wstep

Rozw6j analitycznych modeli aerodynamicznych dla turbin wiatrowych typu Darrieusa spo-
wodowal konieczno$é stworzenia stabelaryzowanych charakterystyk aerodynamicznych profili
lotniczych. Wymagania dotyczace charakterystyk aerodynamicznych profili wykorzystywanych
do obliczen turbin wiatrowych typu Darrieusa sg szersze niz w przypadku typowych zastosowan
lotniczych [10]. W typowych zagadnieniach mechaniki lotu [6] bardzo czesto wykorzystywane sa
charakterystyki aerodynamiczne z raportu [1], ktére dotycza liczb Reynoldsa w zakresie od 3 do
9 milionéw oraz katow natarcia w zakresie +25°. W przypadku turbin wiatrowych o pionowej
osi obrotu liczby Reynoldsa sa znacznie mniejsze, za$ zakres katéow natarcia jest znacznie szer-
szy. Jezeli predkos¢ styczna topaty V; turbiny typu Darrieusa réwna jest predkosci przeptywu
niezaktéconego Vj, wéwczas geometryczny kat natarcia topaty osiaga warto$é 90°. Kat ten za-
warty jest pomiedzy wektorem predkosci stycznej topaty a wektorem predkosci wzglednej przy
zalozeniu, ze trzecie ramie trojkata predkosci utworzone zostalo przez wektor predkosci prze-
plywu niezaburzonego V) [3]. W przypadku turbiny Darrieusa, ktérej érednica w plaszczyznie
w<rownikowe]” wynosi 17 m i ktérej wirnik wykonuje 46 obr/min liczba Reynoldsa odniesiona do
wektora predkosci wzglednej, dlugosci cieciwy lopaty ¢ = 53 cm oraz przy stosunku V;/Vy = 1,
osigga wartoé¢ maksymalng rzedu 3 < 10° [15]. Warto$é ta maleje wraz ze wzrostem stosunku
V;/Vo. Ponadto dla matych turbin wiatrowych osiaga ona wartoéci rzedu 0.1 10° do 0.3 +10° —
jak w przypadku turbiny Sandia o Srednicy 2m, ktéra badana byla w tunelu aerodynamicznym
[14]. Dlatego w przypadku turbin wiatrowych typu Darrieusa, wymagane sa charakterystyki
aerodynamiczne dla pelnego zakresu kata natarcia (£180°) oraz dla malych liczb Reynoldsa
(mniejszych niz 0.5 <+ 10).
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W przypadku konstrukcji topat turbin typu Darrieusa najczesciej wykorzystywane sg profile
symetryczne z serii NACA 00XX ze wzgledu na korzystny stosunek wartosci sily nosnej do
wartos$cioporu (doskonalosci aerodynamicznej) [4].

Yao i inni [16] analizowali osiagi aerodynamiczne profilu NACA 0018, stosujac rézne modele
turbulencji oraz strukturalna siatke obliczeniowa. Otrzymane dane numeryczne wspotczynnikdw
sitl aerodynamicznych poréwnano z rezultatami eksperymentalnymi dla Re = 5 - 10°. Badania
numeryczne niesymetrycznego profilu NREL S826 dla liczby Re = 100 000 wykonal Sarlak i inni
[13], stosujac podejscie Large Eddy Simulation (LES). Uzyskane przez autoréw wartosci sil ae-
rodynamicznych oraz cisnien wzdluz krawedzi profilu dos¢ dobrze odpowiadaja pomiarom prze-
prowadzonym w laboratorium mechaniki ptynéw w Technical University of Denmark. Obliczenia
numeryczne oraz badania eksperymentalne charakterystyk profilu NACA 0015 przy malych licz-
bach Reynoldsa (Re = 68490) w zakresie katéw natarcia 0° +20° przeprowadzili Izzet Sahin oraz
Adem Acir [12]. Autorzy wykorzystali w swoich badaniach numerycznych program Fluent oraz
siatke strukturalna.

Symulacja numeryczna osiagéw turbiny typu Darrieusa pracujacej w rezimie dynamicznego
oderwania wykonana byla przez Alleta i innych [2]. Autorzy wykonali obliczenia, wykorzystujac
siatke hybrydowa zlozong z siatki strukturalnej przy krawedzi topaty oraz z siatki niestruk-
turalnej o elementach tréjkatnych w pozostalym obszarze. Badania numeryczne turbin typu
Darrieusa wykorzystujace podobny typ siatki wykonywane byly wielokrotnie, np. w pracach:
[5], [7], [9], [11]. Powyzsza dyskusja pokazuje, ze wiekszos¢ obliczeni numerycznych charaktery-
styk profili lotniczych przeprowadzano, wykorzystujac strukturalne siatki obliczeniowe w calym
obszarze wirtualnego tunelu aerodynamicznego, natomiast obliczenia nieustalone turbin wia-
trowych o pionowej osi obrotu wykonywano czesto stosujac siatke hybrydowa. Powstaje zatem
pytanie, jaka jest dokladnos¢ wyznaczania sit aerodynamicznych klasycznego profilu lotnicze-
go dla przeplywu ustalonego przy stosowaniu takiego rodzaju siatki? Celem niniejszej pracy
jest analiza sit aerodynamicznych dla profilu NACA 0015, wykorzystujac siatke hybrydows oraz
rézne modele turbulencji. W artykule starano sie odpowiedzie¢ na dwa pytania:

1. Czy stosujac siatke hybrydows, mozna uzyskaé¢ zadowalajace wartosci wspotczynnikow sit
aerodynamicznych oraz zadowalajace rozklady wspotczynnikow cisnien wzdtuz profili?

2. Ktory z wykorzystanych modeli turbulencji daje najblizsze rzeczywistosci wartosci wspot-
czynnikow sit aerodynamicznych oraz rozktady cidnien?

2. Dane eksperymentalne

Wyniki obliczenn metodami numerycznej mechaniki ptynéw mozna uznac za miarodajne w za-
kresie katow natarcia nieprzekraczajacych krytycznego kata natarcia, dlatego w niniejszej pracy
do obliczen numerycznych wykorzystano charakterystyki aerodynamiczne profilu NACA 0015 dla
liczby Re = 232940 w zakresie katéw natarcia od 0° do 15°. Obliczone wartosci wspotezynnikdw
sil aerodynamicznych oraz wspoélczynniki ci$nien poréwnane zostaly z wynikami doswiadczal-
nymi z dwéch niezaleznych Zrédel: [8] oraz [14], przy czym na potrzeby tej pracy dane ekspe-
rymentalne z raportu [14], ktére przedstawione zostaly w postaci tablic Cr(Re,«) i Cp(Re, @)
interpolowano dla liczby Reynoldsa rownej 232 940, stosujac funkcje sklejane trzeciego stopnia
(spline).

Pierwszy z eksperymentow przeprowadzony byl w tunelu aerodynamicznym niskiej turbulen-
¢ji w The Ohio State University. W tunelu badano ptat wykonany z kompozytu. Plat posiadal
w przekroju profil NACA 0015, zas cieciwa miata dlugoséé 8 cali (20,32 cm). Rozpietosé badanego
plata odpowiadala szerokosci tunelu aerodynamicznego. Cisnienia na powierzchni ptata mierzo-
no za pomocy 39 czujnikéw. Wiecej informacji na temat eksperymentu mozna znalezé w pracy

[8].
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W niniejszej pracy wykorzystano réwniez zbiér charakterystyk profilowych z raportu [14].
Raport ten jest najczedciej wykorzystywany w uproszczonych modelach aerodynamicznych tur-
bin wiatrowych typu Darrieusa. Badania eksperymentalne wykonane byly w tunelu aerodyna-
micznym w Wichita State University. Przestrzen robocza wykorzystanego tunelu aerodynamicz-
nego ma wymiary 2,13 mx 3,03 m. Na potrzeby badan wykonano cztery symetryczne platy alumi-
niowe, ktérych cieciwa wynosita 6 cali (15,24 cm), za$ rozpietosé 3 stopy (0,91 m). Trzy z czterech
badanych ptatéw mialy w przekroju poprzecznym profile NACA 009, NACA 0012, NACA 0015.
Jeden z badanych ptatéw mial profil NACA 0012H, ktéry byl modyfikacja standardowego pro-
filu NACA 0012. Platy umieszczone byly w specjalnej konstrukeji wewnatrz przestrzeni robo-
czej tunelu aerodynamicznego. Podczas badan platy aluminiowe testowano dla nastepujacych
trzech liczb Reynoldsa: 0,35 - 106, 0,50 - 10° oraz 0,70 - 10 dla katéw natarcia w zakresie od
0° do 180°. Sity i momenty aerodynamiczne mierzono za pomocg badan wagowych. Dane uzy-
skane z pomiaréw zostaly stabelaryzowane i ekstrapolowane na inne liczby Reynoldsa oraz na
inne ksztalty profili (miedzy innymi NACA 0018, NACA 0022 i NACA 0025). Do interpolacji da-
nych wykorzystano program komputerowy PROFILE. Wiecej informacji na temat eksperymentu
oraz stabelaryzowane charakterystyki aerodynamiczne badanych profili lotniczych mozna znalezé
w raporcie [14].

3. Model numeryczny

Model do obliczen numerycznych wymaga przygotowania geometrii badanego przedmiotu
oraz geometrii wirtualnego tunelu aerodynamicznego, wewnatrz ktoérego umieszcza sie badany
przedmiot. W przypadku niniejszej pracy geometriag badanego przedmiotu jest obrys profilu
symetrycznego NACA 0015, za$ geometrie wykorzystanego tunelu wirtualnego aerodynamicz-
nego pokazano na rys. 1. Dlugo$é¢ cieciwy badanego profilu przyjeto réwna 0.4 m. Cieciwa taka
odpowiada cieciwie profilu turbiny wiatrowej o pionowej osi obrotu, ktérej opis oraz obliczone
charakterystyki przedstawione zostaly w pracy [11]. Odlegto$¢ krawedzi tunelu wirtualnego od
krawedzi badanego profilu wynosi co najmniej 10 dlugosci cieciw w kazdym kierunku.

velocity pressure

in[\let ™ profil outlet

NACA 0015

Rys. 1. Model numeryczny: obszar wirtualnego tunelu aerodynamicznego, profil NACA 0015

Obszar geometryczny przedstawiony na rys. 1 podzielony zostal na elementy skonczone troj-
katne oraz prostokatne. Elementy prostokatne strukturalne znajduja sie w bliskiej odlegtosci od
krawedzi profilu. Zastosowanie takiej koncepcji pozwala na lepsze odwzorowanie warstwy przy-
Sciennej. W pozostalym obszarze zastosowano podzial na elementy niestrukturalne trojkatne.
Na rys. 2 przedstawiono siatke, ktora zostala wykorzystana we wszystkich symulacjach.
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Rys. 2. Siatka

4. Dyskusja wynikéw

W niniejszym rozdziale przedstawiono wyniki obliczenn numerycznych sit aerodynamicznych
oraz rozktadéw cisnien wzdtuz krawedzi profilu NACA 0015. Wyniki numeryczne zostaty poréw-
nane z wynikami eksperymentalnymi [8] oraz [14]. W obliczeniach zalozono predkosé przeplywu
niezaburzonego Vp = 8,12m/s. Dla tej wartosci predkosci przeptywu oraz dla zalozonej cieciwy
0,4 m liczba Reynoldsa wynosi 232 940. Podczas symulacji rozpatrywano przeptyw ustalony lep-
ki i niescisliwy. Analizowano nastepujace modele turbulencji: Spalarta-Allmarasa, k-, RNG k-
oraz Transition SST. Przyjeto réwniez parametry turbulencji odpowiadajace parametrom tunelu
aerodynamicznemu niskiej turbulencji. Parametry te sa nastepujace: intensywnosé turbulencji
IT = 0,1% oraz skala turbulencji 0,005 m.

Na rys. 3 przedstawiono wykres wspotczynnika oporu Cp w funkcji kata natarcia w zakresie
015 stopni. Wyniki przedstawione zostaty dla pieciu modeli turbulencji. Dodatkowo na wy-
kres naniesiono dane eksperymentalne pochodzace z dwéch 7Zrédet [8] i [14]. Analizujac wykres,
zauwazy¢ mozna, ze dane eksperymentalne nie sa spojne dla kata natarcia réwnego 15 stopni.
W przypadku obliczen numerycznych wyniki najbardziej zblizone do wynikéow eksperymental-
nych uzyskano, stosujac modele turbulencji Spalarta-Allmarasa oraz Transition SST dla katéw
natarcia w zakresie 0-10 stopni.

0,20

—f—SA
— k-
—+—RNGk-¢
el ke
=& Transition SST
o eksperyment [8]
m eksperyment [14]

0 .“: 1'0 15 20
kat natarcia [stopnie]

Rys. 3. Wspotczynnik sity oporu w funkcji kata natarcia
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Wartosci wspotezynnika sity nosnej Cf, przedstawione zostaly na rys. 4. Jak mozna zauwa-
zy¢, wyniki dwdch eksperymentéw sg w tym przypadku bardziej spdjne, dla kata natarcia rowne-
go 15° niz w przypadku wspotczynnika oporu C'p. Oba eksperymenty wykazaly, ze przeciagniecie
wystepuje przy kacie natarcia réwnym 10°. Dla zakresu katéw natarcia od 0 do 10 stopni warto-
$ci obliczonych numerycznie wspétczynnikéw sity nosnej niezaleznie od wykorzystanego modelu
turbulencji sa zbiezne z wynikami eksperymentalnymi. Powyzej tego zakresu katéw natarcia
rezultaty numeryczne sa zawyzone w stosunku do wynikéw eksperymentalnych.

14 4

1,0 ——SA
—— k-E
08 -
o —+—RNG k-¢
O os el ke

= &= Transition SST
o eksperyment [8]
m eksperyment [14]

0 5 10 1; 20
kat natarcia [stopnie]

Rys. 4. Wspoélezynnik sity nosnej w funkcji kata natarcia

W celu lepszej oceny uzyskanych wynikow numerycznych wykonano obliczenia rozktadéw
bezwymiarowych wspoétczynnikéow cisnien Cp. Wyniki numeryczne poréwnane zostaly z wyni-
kami eksperymentalnymi, ktére zawarte zostaly jedynie w pracy [8]. Na rys. 5 przedstawiono
wartosci wspélezynnika C'p dla czterech katow natarcia: 0°, 5°, 10° oraz 15°. Dla lepszej przejrzy-
stodci wykreséw w niniejszym artykule wykorzystano wyniki numeryczne dla trzech modeli tur-
bulencji: Spalarta-Allmarasa, k-¢ oraz Transition SST. Jak mozna zauwazy¢ ma przedstawionych
rysunkch, najlepsza zgodnos¢ uzyskanych wynikéw numerycznych z wynikami eksperymentalny-
mi uzyskano dla kata natarcia 0° oraz 5°. Dla kata natarcia rownego 10° zaobserwowano pewne
nieznaczne réznice w wynikach numerycznych otrzymanych dla réznych modeli turbulencji. Dla
kata natarcia 15° widoczne sa istotne roéznice pomiedzy wynikami badan eksperymentalnymi
oraz wynikami obliczen numerycznych.

5. Whnioski

Celem niniejszej pracy jest analiza sit aerodynamicznych profilu NACA 0015, stosujac siatke
hybrydowa oraz rézne modele turbulencji. Na podstawie przeprowadzonych analiz numerycznych
mozna wyciagnaé¢ nastepujace wnioski:

e Zastosowanie siatki hybrydowej pozwala uzyskaé¢ zadowalajace wyniki wspdtczynnikéw si-

ty aerodynamicznej Cr, oraz Cp w zakresie katéw natarcia nieprzekraczajacych wartosci
krytycznego kata natarcia.

e Modelami turbulencji, dla ktérych uzyskano wspétczynniki sity oporu najbardziej zgodne
z wynikami eksperymentami w zakresie katéw natarcia 0-10 stopni, sa modele Transition
SST oraz Spalarta-Allmarasa.

e Dla niektérych modeli turbulencji, takich jak np. model k-¢ czy model k-¢, uzyskano mniej
zgodne z eksperymentem warto$ci wspotczynnikow oporu, ale bardziej zgodne z ekspery-
mentem wartosci wspotczynnikow sity nosnej.

e Badania potwierdzily, ze siatka hybrydowa oraz wykorzystany model numeryczny moze
by¢ zastosowany do obliczen profili lotniczych przymalych liczbach Reynoldsa.
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Rys. 5. Rozklady wspolczynnikow cisnien dla czterech réznych katéw natarcia
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Performance analysis of the Darrieus wind turbine for NACA 4 digit airfoils

In this paper, numerical results of airfoil characteristics are presented for NACA 0015 profile. Si-

mulation parameters, such as velocity of an undisturbed flow and the Reynolds number, correspond to

typical operating conditions of small-size and medium-size Darrieus-type wind turbines. During simula-

tions, a hybrid mesh consisting of a structured quadrilateral element mesh close to the airfoil edge and a

triangular unstructured mesh elsewhere, are taken into account. Such a mesh distribution is often used

for unsteady analysis of aerodynamic blade loads of Darrieus-type wind turbines. Computed results of

lift and drag coefficients as well as the results of pressure coefficients are satisfactory in comparison with

experimental results in the range of angles of attack from 0° to 10°. In the stall region, the computed

results of the lift coefficients and drag coefficients are not acceptable. Furthermore, the experimental

results of the drag coefficients from two independent experiments are not consistent in the stall region.
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Ostatnimi laty nastapil wzrost zainteresowania energetyka wiatrowa. Podyktowany jest on
rosnacym zapotrzebowaniem na energie elektryczna oraz polityka proekologiczna krajow roz-
winietych. Wiele osrodkéw badawczych oraz firm jest zainteresowanych instalacja na morzu
turbin wiatrowych o pionowej osi obrotu z wirnikiem typu Darrieusa. W tej pracy przedsta-
wiono analize teoretyczna osiagdéw turbiny typu Darrieusa dla sze$ciu czterocyfrowych profili
aerodynamicznych serii NACA. Badania numeryczne przeprowadzono dla wyréznika szyb-
kobieznoéci 5.19. Najwigksza warto$é wspdlezynnika mocy uzyskano dla profilu NACA 2414.
Pokazano rowniez, ze najwiekszy wplyw na sity aerodynamiczne ma strzaltka ugiecia profilu.
Ro6znice w osiagach aerodynamicznych turbiny sa niewielkie w przypadku profili o grubosci
wzglednej 14 oraz 18 procent.

1. Wstep

W 1931 roku francuski inzynier lotnictwa Georges Jean Marie Darrieus opatentowal wirnik
turbiny wiatrowej zdolny do pracy niezaleznie od kierunku wiatru oraz w niekorzystnych wa-
runkach pogodowych [6]. Turbina wiatrowa Darrieusa posiadajaca wirnik o pionowej osi obrotu
wykorzystywana jest najczedciej do konwersji energii wiatru na energie elektryczna. Wirnik tur-
biny Darrieusa ztozony jest z kilku zakrzywionych topat przymocowanych do pionowej obrotowe;j
wiezy. Zastosowanie odpowiedniej krzywizny topat pozwala zmniejszy¢ naprezenia zginajace to-
pat powstate w wyniku duzych predkosci obrotowych wirnika. Inng zaleta tego rodzaju turbin
wiatrowych jest mozliwo$¢ umieszczenia generatora na poziomie gruntu. Ponadto koszty wy-
tworzenia lopat oraz wiezy sa nizsze w porownaniu do konwencjonalnych turbin wiatrowych
o poziomej osi obrotu [2], [4]. W roku 1927 G. Darrieus zaproponowal réwniez inne mozliwe
rozwiazania wirnikéw o pionowej osi obrotu. Jednym z nich byl H-wirnik (wirnik w uktadzie H)
znany réwniez jako ,,Giromill” lub ,H-bar”. Wirnik tego typu sktada sie z dtugich prostych topat,
ktére najczesciej zamocowane sa do wiezy za pomoca horyzontalnych wspornikéw. Najwicksze
trudnosci przy projektowaniu turbiny wiatrowej Darrieusa sprawia jej praca przy silnych wia-
trach oraz niski moment startowy. Natomiast w przypadku turbiny z wirnikiem w uktadzie H,
duze predkosci obrotowe wirnika oraz masa topat powoduja powstanie duzych sit od$rodkowych
oraz naprezen gnacych. Na rys. 1 pokazano turbine wiatrowa z wirnikiem Darrieusa oraz turbine
z wirnikiem w uktadzie H [11], [13].

Na przestrzeni lat powstato wiele modeli aerodynamicznych dla turbin wiatrowych z wirni-
kiem Darrieusa. Modele te mozna sklasyfikowa¢ wedlug nastepujacych kategorii: modele ,pe-
dowe”, modele wirowe oraz metody numerycznej mechaniki ptynéw (ang. computational fluid
dynamics, CFD). Do pierwszej grupy modeli zaliczy¢é mozna miedzy innymi ,single streamtu-
be model — SSM” zaproponowany w 1974 roku przez Templina, ,multiple streamtube model —
MSM?” przedstawiony w 1974 przez Wilsona oraz Lissamana. Model ten byt jeszcze kilkukrotnie
udoskonalany przez réznych badaczy. Najbardziej zaawansowanym modelem z tej grupy jest
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Rys. 1. Turbina Darrieusa (po lewej) oraz turbina z wirnikiem w uktadzie H (po prawej) [9]

,double-multiple streamtube model — DMS”. Modele wirowe (vortex models) sa modelami opar-
tymi na analizie systemu wiréw zwiazanych z topata oraz wiréw swobodnych, ktére warunkuja
istnienie cyrkulacji, czyli réwniez powstanie sily nosnej na topacie. Modele te daja mozliwo$é
uzyskania doktadniejszych rezultatéw w poréwnaniu z modelami bazujacymi na zasadzie zacho-
wania pedu, jednak w tym przypadku koszty obliczeniowe sa znacznie wigksze [9]. Rozwéj metod
numerycznej mechaniki plynéw oraz rosnace moce obliczeniowe wspdtczesnych komputeréw po-
zwalaja na bardziej wnikliwa analize osiagéw réznych typéw turbin wiatrowych [14]. Metody
te daja mozliwos¢ wyznaczenia sit aerodynamicznych na topatach, pdl cisnien i predkosci oraz
parametréw turbulencji. Obliczenia numeryczne mogg stanowié¢ baze dla badan tunelowych oraz
polowych. Jednak w przypadku metod numerycznej mechaniki ptynéw koszty obliczeniowe sa
najwieksze sposrod wspomnianych wcze$niej metod. Ponadto ze wzgledu na btedy w oszaco-
waniu krytycznego kata natarcia, metody CFD nie moga by¢ wykorzystane do analizy osiagdéw
turbiny w pelnym zakresie wyréznikéw szybkobieznosci [15].

Oryginalnie turbina Darrieusa posiada topaty o profilu symetrycznym. W konstrukeji to-
pat najczeéciej wykorzystywane sg czterocyfrowe profile NACA 00XX ze wzgledu na mozliwo$é
uzyskania wysokiej wartosci sity nosnej w stosunku do oporu oraz korzystnych charakterystyk
przeciagniecia. Optacalnosé turbiny wiatrowej jest kompromisem pomiedzy maksymalizacja jej
wydajnosci energetycznej oraz minimalizacja kosztéw wytworzenia wszystkich jej elementéw,
takich jak lopaty, wieza, przekladnia, generator itp. Profile aerodynamiczne wytwarzajace du-
za site nosna powoduja powstanie duzego maksymalnego momentu obrotowego wirnika. 7 tego
powodu w Ohio State University opracowano nowa rodzine profili aerodynamicznych dla turbin
0 pionowej osi obrotu charakteryzujaca sie przeptywem laminarnym w przedniej czesci profi-
lu oraz wczesnym przeciagnieciem. W wyniku przeprowadzonych testéw okazalto sie, ze profile
laminarne faktycznie przyczyniaja sie do wzrostu osiagdéw turbiny, jednak zabrudzenie topat spo-
wodowane np. przez owady moze istotnie obnizy¢ jej moc [12]. W roku 2006 Claessens z Delft
University of Technology podjal probe zaprojektowania profilu dla malej turbiny wiatrowej o osi
pionowej. Punktem wyjscia w jego badaniach byt profil NACA 0018, natomiast produktem kon-
cowym byl profil DU 06-W-200. Profil ten jest profilem laminarnym o grubosci 20% oraz strzatka
ugiecia wynoszaca 0.8%. Pomimo wzrostu grubosci profilu o 2%, jego osiagi nie ulegly pogor-
szeniu w stosunku do profilu oryginalnego (NACA 0018), natomiast wytrzymalto$é konstrukeji
ulegla poprawie. Zaobserwowano réwniez, ze strzatka ugiecia 0.8% wplywa na poprawe osiggéw
turbiny. Ponadto dla wyréznika szybkobieznosci réwnego 3 profil ten okazal sie¢ mniej wrazliwy
na zabrudzenia w stosunku do profilu NACA 0018 [5].
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Celem tej pracy jest analiza sit aerodynamicznych oraz osiagdéw turbiny typu Darrieusa dla
szeregu czterocyfrowych profili aerodynamicznych z serii NACA przy wykorzystaniu metody
numerycznej mechaniki pltynéw.

2. Zasada dzialania turbiny wiatrowej Darrieusa

Zasada dzialania turbiny Darrieusa wynika ze zmiany pedu pltynu, ktéry przeplywa przez
obracajace sie topaty, oraz powstania na nich sit aerodynamicznych. Aby wyjasni¢ zasade dziala-
nia turbiny Darrieusa, rozpatrzmy przekréj przez wirnik ptaszczyzna ,réwnikowa”, prostopadta
do osi wirnika (rys. 2). Predko$¢ wzgledna powietrza W jest suma wektorowa lokalnej predkosci
przeptywu w obszarze wirnika V' oraz predkosci stycznej topaty Vi, ktérej wartos¢ bezwzgledna
definiowana jest jako iloczyn predkosci katowej turbiny w oraz promienia wirnika R. Stosunek
predkosci stycznej topaty do predkosci przeptywu niezaburzonego V) nazywany jest wyréznikiem
szybkobieznosci (ang. tip speed ratio). Kat natarcia o zawarty jest pomiedzy kierunkiem pred-
kosci wzglednej W oraz cieciwa. Sily aerodynamiczne dzialajace na topate wirnika zrzutowane
na kierunek réwnolegly i prostopadty do kierunku wektora predkosci wzglednej daja sktadowa
sity oporu D oraz sktadows sily nosnej L. Sktadowa styczna sity aerodynamicznej Frr jest suma
wektorowa sily no$nej oraz sity oporu zrzutowanych na kierunek styczny do trajektorii topaty.
Prostopadle do niej dziata sita normalna Fly. Sita Fr bedaca zrédtem momentu obrotowego wir-
nika ma wartos¢ dodatnia wtedy, gdy sktadowa sily nosnej zrzutowana na kierunek styczny ma
wartos¢ wieksza niz sktadowa sity oporu. Kat natarcia o uzalezniony jest od lokalnej predkosci
przeplywu V| predkosci stycznej V; oraz od polozenia lopaty (azymutu) 6. Dla przykladowego
azymutu 6 pokazanego na rysunku i przy ustalonej predkosci V' kat natarcia o maleje wraz ze
wzrostem predkosci stycznej V;. Dlatego przy malym stosunku predkosci V;/Vj oraz przy duzych
zmianach kata natarcia topaty wystepuje zjawisko przeciagniecia dynamicznego i osiagi aerody-
namiczne turbiny sa niekorzystne. Z tego powodu pozadane jest, aby turbina wiatrowa wirowala
przy duzych predkosciach obrotowych. Jednak w przypadku zbyt duzych predkosci obrotowych
wirnika jego osiagi rowniez maleja. W tym przypadku jednak powody sa inne. Pierwszy powdd
wynika z charakterystyk aerodynamicznych profilu. Wraz ze wzrostem predkosci stycznej V;
lopaty maleje kat natarcia i sita nosna. Ponadto dla stosunku predkosci V;/Vy ~ 4 + 5 moga po-
jawic sie dodatkowe efekty, takie jak np. ruch topaty w sladzie wirowym pozostawionym przez te
samg topate lub przez inna topate wirnika. Jak mozna zauwazy¢ na podstawie przeprowadzonej
dyskusji, przeptyw ptynu wokél wirnika turbiny Darriusa jest bardzo ztozony. Ponadto turbina
ta powinna by¢ tak dobrana do warunkéw wiatrowych w danej lokalizacji, aby przez wieksza
czesé czasu pracowala poza obszarem dynamicznego przeciggniecia oraz przy jak najwiekszym
stosunku L/D [3], [16].

Rys. 2. Zasada dzialania turbiny Darrieusa. Sktadowe sily aerodynamicznej, wektory predkosci oraz katy
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Sktadowe sily aerodynamicznej, styczna Fp oraz normalna Fy definiowane sa w nastepujacy
sposdb:

1 1
f%zimW@%WQ zm:imw@%w2 (2.1)

We tych wzorach wielkosci CFT oraz CFN sg odpowiednio bezwymiarowymi wspdtczynnikami
sily stycznej oraz normalnej. Natomiast stala A; jest illoczynem cieciwy topaty przez jej dltugosé.
W tym artykule przedstawiono wyniki obliczenn dla turbiny dwuwymiarowej. W tym przypadku
zalozona jest jednostkowa wysokosé topaty i dlatego Ap = c- 1. Osiagi turbiny Darrieusa okresla
wspotczynnik mocy Cp, ktory definiowany jest jako stosunek mocy czynnej na wale wirnika P
do mocy strumienia wiatru o predkosci Vj oraz polu przekroju wirnika A. W przypadku wir-
nika w ukltadzie H przekrdj ten definiowany jest jako iloczyn Srednicy wirnika 2R i wysoko$é
topat H. W tym artykule pole przekroju wynosi A = 2R -1, gdyz zakladamy jednostkowa wyso-
kos¢ topaty. Z teorii strumieniowej wynika, ze maksymalna warto$¢ wspotczynnika mocy wynosi
16/27 ~ 0,593 i nazywana jest niekiedy sprawnoscia Betza [8]. Aby obliczy¢ wspétczynnik mo-
cy wirnika Cp, nalezy najpierw wyznaczy¢ usredniona wartosé sily stycznej Fp, a nastepnie
wartoéé¢ érednia momentu 7T':

z%:——/ﬂwyw T — NFrR (2.2)

gdzie N jest liczba topat, zas R jest promieniem wirnika. Moc czynna P jest iloczynem usred-
nionej wartoéci momentu 7" oraz predkosci katowej wirnika w:

P=Tw (2.3)

Wspotezynnik mocy Cp jest zatem réwny:

P

Cp=—rn
5PV A

(2.4)

3. Model turbiny wiatrowej typu Darrieusa

Analiza numeryczna klasycznej turbiny Darrieusa jest do$é skomplikowanym zadaniem
z dwoch powoddéw. Po pierwsze, rozmiary tych turbin sa dosé¢ duze i koszty obliczen nume-
rycznych sa bardzo znaczace. Drugim problemem jest dynamiczne przeciagniecie, ktére w przy-
padku turbin z zakrzywionymi lopatami (rys. 1) wystepuje praktycznie zawsze podczas pracy
turbiny. Jest tak, poniewaz w pewnej odleglosci od osi wirnika predkosci styczne elementéw
lopaty sa znacznie mniejsze w poréownaniu z predkoscia stycznag w ,,plaszczyznie réwnikowej”
wirnika. Dlatego najczesciej do analizy sil aerodynamicznych i osiagéw turbiny Darrieusa za-
ktada sie dwuwymiarowy model geometryczny, taki jak pokazano na rys. 2. W takim modelu
geometrycznym uwzglednia sie liczbe topat oraz niekiedy wieze.

W niniejszej pracy wykorzystano geometrie turbiny wiatrowej McDonnell’s 40 kW [1]. Wirnik
turbiny o promieniu réwnym 8.84 m sklada sie z trzech prostych topat o dlugosci 12.9 m oraz
cieciwie 0.61 m. W przekroju poprzecznym lopaty zastosowano symetryczny profil NACA 0018.
Podczas symulacji nie uwzgledniono obecnosci wiezy oraz wspornikéw topat. Jednym z celow
pracy jest dobor ksztattu profilu aerodynamicznego topaty turbiny. W badaniach numerycznych
wykorzystano sze$¢ czterocyfrowych profili z serii NACA réznigcych si¢ gruboscia oraz ksztaltem
linii szkieletowej. Profilem wyjéciowymi tej rodziny profili jest jeden profil symetryczny. Pierwsza
cyfra w oznaczeniu profilu oznacza strzatke linii srodkowej w setnych czesciach cieciwy, druga
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cyfra oznacza polozenie strzalki ugiecia w dziesigtych czesciach cieciwy natomiast dwie ostatnie
cyfry oznaczaja procentowa grubosé profilu [7]. Podczas symulacji wszystkie profile zamocowane
byly w 1/4 dlugosci cieciwy natomiast cieciwa pozostawala styczna do trajektorii w punkcie
zamocowania.

Rys. 3. Profile aerodynamiczne: NACA 0018 (linia kropkowana), NACA 2418 (linia przerywana) oraz
NACA 4418 (linia ciagta)

4. Model numeryczny

Podczas symulacji pracy turbiny wiatrowej z wirnikiem typu Darrieusa wykorzystano para-
metry geometryczne przedstawione w poprzednim rozdziale. Wirnik turbiny, zlozony z trzech
profili, umieszczony zostal w érodku ptaskiego obszaru wirtualnego tunelu aerodynamicznego
o ksztalcie kwadratu. Na rys. 4 obszar ten oznaczono symbolem A. Dodatkowo w bliskim oto-
czeniu wirnika wyodrebniono mniejszy obszar w ksztalcie kota — obszar B. W trakcie procesu
obliczeniowego obszar B moze obracaé sie wzgledem obszaru A, dzieki czemu analizowany jest
przeplyw nieustalony wokél wirnika turbiny. W pracach [14] oraz [15] pokazano, ze dlugosé
obszaru A powinna byé minimum 10 razy wieksza niz érednica wirnika. W przeciwnym razie
obliczone wartosci sit i momentéw beda zawyzone.

symmetry

interface

velocity-inlet pressure-outlet

wall
(blade)

A

symmetry

Rys. 4. Model numeryczny

Tak zdefiniowany obszar podzielono na elementy skonczone, stosujac hybrydowa siatke zto-
zona z elementéw strukturalnych prostokatnych w poblizu krawedzi topat oraz siatke niestruk-
turalng z elementami tréjkatnymi w pozostalym obszarze. Zastosowanie siatki strukturalnej ma
na celu jak najlepsze odwzorowanie warstwy przysciennej. Analiza wrazliwosci rozwigzania na
rodzaj siatki pokazana zostala w pracy [15]. W tym artykule dla wszystkich profili zastosowano
nastepujace parametry siatki: krawedzie profili podzielone zostaly na réowne odcinki o dlugosci
0,5 mm, liczba warstw siatki strukturalnej w kierunku normalnym do krawedzi profilu wynosi 15,
grubo$é pierwszej warstwy siatki strukturalnej wynosi 2 - 107% m, krawedzie zewnetrzne obszaru
obliczeniowego podzielono na 20 réwnych odcinkow.
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Rys. 5. Siatka dla modelu numerycznego

W tym artykule przedstawiono rezultaty badan sit oraz obciazen aerodynamicznych dla
jednej wartosci wyrdznika szybkobieznosci réwnej 5,19. Wyrdznik szybkobieznosci (TSR) defi-
niowany jest jako stosunek predkosci stycznej lopaty do predkosci przeplywu niezakléconego
(predkosci wiatru):

Vi wR

T = — = — 4.1
SR=1r = (4.1)

Na podstawie wczesniejszych oszacowan Rogowskiego [15] oraz Jankowskiego [10] turbina ta
osigga maksymalna warto$¢ wspétczynnika mocy Cp przy wyrdzniku szybkobieznosci TSR ~
4 =+ 5. Ponadto w przypadku typowej turbiny Darrieusa efekty dynamicznego przeciagniecia
oraz efekty wtorne (secondary effects) sa najmniej odczuwalne dla wyréznika szybkobieznosci

w zakresie 4 + 6 [12]. Dla zadanego wyréznika szybkobieznosci (TSR = 5,19) predkosé wiatru
jest réwna 13,89 m/s, natomiast predkosé katowa wirnika wynosi 8,15 rad/s.

Wszystkie wyniki obliczen przedstawione w tym artykule uzyskano, wykorzystujac komercyj-
ny pakiet ANSYS Fluent. Do symulacji przeptywu nieustalonego i lepkiego wykorzystano solver
transient oraz model turbulencji SST k-w. Warunki brzegowe pokazane zostaly na rys. 4.

5. Dyskusja wynikéw

Wspélczynniki sktadowych sily aerodynamicznej, normalnej oraz stycznej dla pojedynczej
lopaty, zaprezentowane zostaly na rys. 6 oraz 7. Jak mozna zauwazy¢ (rys. 6), sila normalna
zalezy gléwnie od ksztaltu linii Srodkowej profilu (linii szkieletowej). W przypadku sily stycznej
jej warto$é zalezy réwniez od grubosci profilu, chociaz ksztalt linii szkieletowej odgrywa wieksza
role. Jak pokazano na rys. 7, przewaga cienszych profili widoczna jest jednak gtéwnie w zawietrz-
nej czesci wirnika. W przypadku nawietrznej czeéci wirnika maksymalna warto$é¢ sktadowej sity
normalnej jest okolo 7 + 9 razy wicksza w poréwnaniu z maksymalna wartoscia sity stycznej.
Profile symetryczne wytwarzaja najwieksza site styczna w poréwnaniu z profilami wypuklymi.
Jednak w zawietrznej czesci wirnika osiagi profili symetrycznych sa stosunkowo stabe. Zaob-
serwowano, ze wraz ze wzrostem strzalki ugiecia profili zaréwno sita styczna, jak i normalna
malaly w czesci nawietrznej oraz rosty w czesci zawietrznej. Aby odpowiedzie¢ na pytanie, ktory
z profili daje optymalne osiggi, nalezy scatkowaé sktadowa sity stycznej wzdtuz obwodu wirnika
dla kazdej z topat. Uzyskane rezultaty wspolczynnika mocy Cp przedstawiono w tabeli 1. Jak
mozna zauwazy¢, warto$¢ wspotczynnika mocy jest wieksza w przypadku cienszych profili, zas
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dla profilu NACA 2414 uzyskano najwieksza wartos¢ wspétczynnika mocy Cp réwna 0,5314.
W poréwnaniu z oryginalnym profilem NACA 0018 wspolczynnik ten jest wiekszy o 9,5%.

CFN

0 60 120 180 240 300 360
0 [deg]
4 14 e 2414 = 4414 ——]8 e 2418 ----- 4418

Rys. 6. Wspotezynnik sity normalnej w funkcji azymutu

CFT

0 60 120 180 240 300 360

414 e 2414 = 4414 ——18 e 2418 ----- 4418

Rys. 7. Wspoélczynnik sity stycznej w funkcji azymutu

Tabela 1. Wspdétczynniki mocy dla wyrdznika szybkobieznosci 5,19

NACA | 0014 2414 4414 0018 2418 4418
Cp 0,4995 | 0,5314 | 0,4801 | 0,4852 | 0,4687 | 0,4520

6. Wnioski

Celem niniejszej pracy byla analiza sit aerodynamicznych oraz osiaggéw turbiny typu Dar-
rieusa przy wykorzystaniu metody numerycznej mechaniki ptynéw dla szesciu czterocyfrowych

profili aerodynamicznych z serii NACA.

Na podstawie przeprowadzonych badan stwierdzono, ze czynnikiem wplywajacym na osiagi

aerodynamiczne turbiny typu Darrieusa jest strzalka ugiecia profilu.

W przypadku profili o grubosci wzglednej 14% osiagi turbiny sa nieznacznie lepsze w poréw-
naniu z profilami o grubosci 18%. Jednak podczas projektowania tego rodzaju urzadzen nalezy
wziaé¢ pod uwage nie tylko aerodynamike turbiny wiatrowej, ale réwniez naprezenia w topatach
wywolane sitami odsrodkowymi powstalymi wskutek znacznych predkosci obrotowych wirnika.
Znane sa przypadki ztamania podczas pracy topaty turbiny z wirnikiem typu H, bedace przy-

czyng zastosowania zbyt cienkiego profilu.
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W dalszych pracach istotne bedzie réwniez zbadanie catego zakresu wyréznikéw szybkobiez-
nosci, w jakich pracuje turbina. Moze sie bowiem okazaé, ze wirnik ma wieksza sprawnosé jedynie
w pewnym zakresie wyr6znikow szybkobieznosci. Taka analiza wymaga jednak odpowiednich na-
rzedzi numerycznych oraz licznych badan eksperymentalnych.

10.

11.

12.

13.

14.

15.

16.

Bibliografia

ANDERSON J.W., BRULLE R.V., BIRCHFIELD E.B., Duwe W.D., 1979, McDonnell J0kW Gi-
rimill Wind System, Technical Report RFP-3032/1 UC-60, McDonnell Aircraft Company

BaurTA M.M.A. HAYAT N., FAROOQ A.U., ALl Z., JAMIL R., HUSSAIN Z., 2012, Vertical axis
wind turbine — a review of various configurations and design techniques, Renewable and Sustainable
Energy Reviews, 16, 1926-1939

BrLackweLL B.F., 1974, The Vertical-Axis Wind Turbine “How It Works”, Sandia Laboratories,
Energy Report SLA-74-0160

Boczar T., 2008, Energetyka wiatrowa. Aktualne mozliwosci wykorzystania, Wydawnictwo PAK

CLAESSENS M.C., 2006, The Design and Testing of Airfoils for Application in Small Vertical Axis
Wind Turbines, Master of Science Thesis, Delft University of Technology

DARRIEUS G.J.M., Turbine having its rotating shift transverse to the flow of the current, US patent
1,835,018

FiszpboN W., 1961, Mechanika lotu czes¢ 1, Panstwowe Wydawnictwo Naukowe, Warszawa
HaNSEN M.O.L., 2015, Aerodynamics of Wind Turbines, 3rd Edition, Earthscan from Routledge

IsLam M., TiNng D.S.K., FARTAJ A., 2008, Aerodynamic models for Darrieus-type straight-bladed
vertical axis wind turbines, Renewable and Sustainable Energy Reviews, 12, 1087-1109

JANKOWSKI K., 2009, Vertical axis wind turbine of Darrieus H-type with variable blade incidence
angle concept design, Master of Science Thesis, Warsaw University of Technology

KIRKE B.K., LAZAUSKAS L., 1993, Experimental verification of a mathematical model for predic-
ting the performance of a self-acting variable pitch vertical axis wind turbine, Wind Engeenering,
17, 2, 58-66

PArAscHIvO1U 1., 2002, Wind Turbine Design: with Emphasis on Darrieus Concept, Polytechnic
International Press, Canada

ParaAscHivoiu I. Triru O., SAEED F., 2009, H-Darrieus wind turbine with blade pitch control,
International Journal of Rotating Machinery

RocowskI K., MAROKSKI R., 2015, CFD computation of the Savonius rotor, Journal of Theore-
tical and Applied Mechanics, 53, 1, 37-45

Rocowskl K., 2014, Analysis of Performance of the Darrieus Wind Turbines, Ph.D. Thesis,
Warsaw University of Technology

SzusTER T.J., 2000, Silniki wiatrowe o pionowej osi obrotu, Ogdlnopolskie Forum Odnawialnych
Zrodel Energii — 2000, Kielce

Performance analysis of the Darrieus wind turbine for NACA 4 digit airfoils

In the recent years, there has been observed a significant growth in the wind power caused by growing
requirements for electricity and eco-friendly policies of developed countries. Many research centers and
companies are interested in installing offshore Darrieus wind turbines. The paper presents theoretical
analysis of the performance of the Darrieus wind turbine for six four-digit airfoils NACA series. Numerical
investigations are conducted for a tip speed ratio of 5.19. The largest value of the power coefficient is
obtained for profile NACA 414. It has been shown that the aerodynamic forces are dependent on a camber
whereas thickness is not a very important factor.
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Praca przedstawia analize modelu uklad wyrzutni magnetycznej bezzalogowych statkéw
latajacych (BSL) wykorzystujacej zjawisko Meissnera. Przeanalizowano sily dzialajace na
poszczegdlne elementy modelowanego ukladu. Startujacy z wyrzutni samolot podlega od-
dzialywaniom grawitacyjnym, aerodynamicznym oraz sile napedu. Na ruch wézka starto-
wego wplywa sita grawitacyjna, naped pod postacia silnika liniowego oraz dziatajace na
podpory wozka sity lewitacyjne. Sila lewitacyjna zalezy od natezenia pola magnetycznego,
generowanego przez magnesy neodymowe wchodzace w sklad toréw wyrzutni, tak wiec musi
ona by¢ opisana w ukladzie torow. Wektor sil reakcji pomiedzy samolotem a wézkiem roz-
pisany zostal na sktadowa prostopadla do powierzchni wozka startowego — site nacisku oraz
réwnolegla, przeciwng do potencjalnego kierunku ruchu — sile tarcia.

1. Wprowadzenie — tradycyjne systemy startu BSL

7 roku na rok roénie zapotrzebowanie na komercyjne BSL stuzace nie tylko do celéw mili-
tarnych, ale tez wykorzystywane przez cywili. Wymaga to poszukiwan nowatorskich rozwiazan
technicznych zwigzanych z krytycznymi aspektami obstugi tych obiektéow, do ktérych naleza
procedury startu i ladowania [1].

Wiekszos¢ bezzatogowych statkéw powietrznych nie posiada ani dostatecznego zapasu mocy,
ani konstrukcji umozliwiajacej samodzielny start, zwlaszcza w warunkach polowych o nieréwnym
podtozu i niewystarczajacej drodze startowe;j.

Jedynie nieliczne BSL posiadaja uktad podwozia umozliwiajacy samodzielny start i ladowa-
nie obiektu (rys. 1). W pozostalych przypadkach w celu wystartowania BSL konieczne jest wy-
korzystanie odrebnego urzadzenia, zwanego wyrzutnia lub katapulta lotnicza. Do chwili obecnej
powszechnie wykorzystywane sa wyrzutnie gumowe, hydrauliczne i pneumatyczne oraz uktady
rakietowe (JATO-Jet Assisted Take Off) (rys. 1) [2].

Wada tych rozwiazan jest niemoznos¢ sterowania procesem startu. Problemem jest rowniez
wyhamowanie i rozproszenie energii wozka startowego. Stwarza to potencjalne niebezpieczenstwo
dla sprzetu i operatora, a takze sprzyja szybkiemu zuzywaniu elementéw wyrzutni. Niesie to ze
soba réowniez nierzadko koniecznosé¢ ograniczenia predkosci startu.

2. Katapulty magnetyczne

Katapulty magnetyczne sa atrakcyjng alternatywa dla powyzszych systemow. Pozwalaja
one na elastyczne sterowanie ruchem samolotu, powtarzalno$é¢ parametréw startowych, ochrone
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Rys. 1. Systemy startu BSL (od géry i od lewej): X47-B (http://www.thetimes.co.uk), katapulta
gumowa (www.avioners.net) oraz ScanEagle przygotowany do startu z katapulty pneumatycznej
(http://www.samolotypolskie.pl)

przed przeciazeniami ptatowca i bezpieczenstwo operatora. Prace nad tego typu urzadzeniami
rozpoczeto juz w latach 80. ubiegtego wieku. Ostatnio pojawily sie badania nad wyrzutniami
elektromagnetycznymi najnowszej generacji, wykorzystujacymi zjawisko lewitacji magnetycznej
3], [4].

Koncepcja omawianej wyrzutni magnetycznej wzorowana jest na technologii superszybkich
pociagbw MAGLEV i Indutrak, w ktérych wykorzystuje sie zawieszenia elektrodynamiczne [5].

W uktadzie wyrzutni startowej wyrézni¢ mozna trzy elementy: nieruchoma podstawe wy-
rzutni, z zamontowanymi na stale torami generujacymi pole magnetyczne, lewitujacy ponad
torami wozek startowy oraz startujacy BSL (rys. 2). Modulowa konstrukcja podstawy wyrzutni
(polaczone ze soba stabilne plyty) ulatwia transport i montaz urzadzenia, do czego wymagane
sg jedynie dwie osoby obstugi.

W trakcie procedury startu BSL mocowany jest do wbzka startowego, bedacego ruchomym
elementem wyrzutni. Wozek ten napedzany jest za pomoca silnika liniowego. Konstrukcja wozka
sktada sie ze sztywnej wykonanej z duraluminium ramy oraz czterech pojemnikéw. W kazdym
pojemniku umieszczone sa cztery wysokotemperaturowe nadprzewodniki YBCO o temperatu-
rze krytycznej 92 K. Nadprzewodniki te majg ksztalt cylindréw o Srednicy 21 mm i wysokoéci
8 mm. Pokrywa pojemnikéw przyciska nadprzewodniki do podloza, zapobiegajac ich przesu-
waniu, natomiast dno pojemnikéw zostalo zabezpieczone przed mechanicznymi uszkodzeniami
widknem szklanym. Po wypelnieniu pojemnikéw cieklym azotem, nadprzewodniki przechodza
w stan nadprzewodnictwa i wskutek zachodzenia zjawiska Meissnera [6] zaczynaja unosi¢ sie nad
torami. Zjawisko lewitacji zanika w momencie, gdy temperatura YBCO przekroczy temperature
krytyczna 92 K, dlatego pojemniki wykonano z materiatu zapewniajacego jak najlepsza izolacje
termiczna. Pojemniki zostaly zaprojektowane tak, aby jak najwicksza powierzchnia nadprze-
wodnika zalana byta cieklym azotem, dzigki czemu wozek startowy unosi si¢ jak najdtuzej nad
torami. Ksztalt pokrywy pojemnika przeciwdziala unoszeniu sie nadprzewodnikéw wewnatrz
pojemnika. Ruch ten jest reakcja pasywnych zawieszenn magnetycznych. W pokrywie pojemnika
znajduje sie otwér do wlewania cieklego azotu do pojemnikéw oraz mate otworki wentylacyjne.
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Rys. 2. Zdjecia prototypu analizowanej wyrzutni magnetycznej

Zamontowana do podstawy wyrzutni Sciezka startowa sktada sie z dwdch réwnoleglych toréw
wyklejonych trzema rzedami magneséw trwalych. Do budowy prototypu wykorzystano prostopa-
dtoécienne magnesy neodymowe o polaryzacji géra-dot. Mozliwe sa dwie konfiguracje polaryzacji
magnesow pokazane na rys. 3. W pierwszej konfiguracji kolumny magneséw sa spolaryzowa-
ne w przeciwnych kierunkach, tzn. wzdluz tor6w magnesy stykaja sie jednoimienne, natomiast
wszerz réznoimiennie. W ulozeniu tym pole magnetyczne nad torami tworzy ,rynne”. Gradient
pola magnetycznego wzdtuz linii toréw ma zerowa wartos¢, dzieki czemu nie ma sity hamujacej
ruch wozka. Niezerowy gradient pola magnetycznego w poprzek toréw ,,spycha” wozek do érodka
toréw, co wplywa znaczaco na stabilno$¢ zawieszenia. Ulozenie toréw, przy takiej konfiguracji
jest zadaniem trudnym, wymagajacym wyspecjalizowanych inzynierskich rozwigzan, poniewaz
pojawia sie silne odpychanie jednoimiennych biegunéw magneséw. W ulozeniu tym wystepu-
ja ponadto bardzo silne naprezenia, ktére moga wplynaé na wytrzymatosé torow. Wymagane
sg badania wytrzymalosciowe toréw. Drugim rozwigzaniem jest utozenie polaryzacji magnesow
w ,szachownice”, a wiec kazdy z magneséw styka sie kazdym bokiem z magnesem o przeciwnym
kierunku wektora magnetyzacji. Gradient pola magnetycznego wzdtuz linii toru ma niezerowa
wartos¢é, a wiec generowana jest sita hamujaca wézek. Konfiguracja ta moze by¢ szczegdlnie
uzyteczna w koncowym odcinku toru, gdy konieczne jest wyhamowanie wozka startowego.

@ spearhead ® arrow ®spearhead X arrow

Rys. 3. Dwie konfiguracje polaryzacji magneséow: w ,szachownice” i w ,rynne”
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3. Model fizyczny ukltadu wyrzutni magnetycznej

W pracy przyjeto nastepuje zalozenia modelu fizycznego:

e W modelu wyrzutni, wyodrebnione zostaly 3 elementy:

1) podstawa wyrzutni wraz z generujacymi pole magnetyczne torami wyklejonymi ma-
gnesami trwalymi. Zatozono, iz potozenie i orientacja podstawy wyrzutni pozostaja
niezmienne w trakcie startu;

2) wozek startowy, bedacy ruchoma czescia wyrzutni. Woézek startowy napedzany jest
za pomocy silnika liniowego i unosi sie nad torami w wyniku zachodzenia zjawiska
Meissnera;

3) startujacy samolot bezzalogowy.

e Podczas startu na dynamike ukltadu modelowanej wyrzutni magnetycznej wplywaja od-
dzialywania mechaniczne i magnetyczne.

e Poszczegélne elementy uktadu traktowane sg jako bryly sztywne (nieodksztalcalne) o sze-
Sciu stopniach swobody.

e Wiezy ograniczajace ruch uktadu wynikaja ze wzajemnych oddzialywan pomiedzy poszcze-
gbélnymi jego elementami, tzn. pomiedzy podstawa wyrzutni i wézkiem startowym oraz
wozkiem i startujacym samolotem. Wartosé i kierunek tychze oddzialywan moze zmieniaé
sie w trakcie ruchu.

e Podczas procedury startu potozenie $rodka masy i srodka geometrycznego wozka starto-
wego pozostaje niezmienne wzgledem bryty wozka.

e Polozenie srodka masy, srodka geometrycznego oraz srodka aerodynamicznego startujacego
samolotu pozostaja niezmienne wzgledem bryly samolotu.

e Podczas procedury startu bryta samolotu moze przesuwaé sie wzgledem wozka startowego.
e Masa oraz momenty bezwladnosci samolotu sa state i niezmienne w czasie startu.

e Start odbywa sie w atmosferze bezwietrznej.

e Rozklad pola magnetycznego jest identyczny na obydwu torach wyrzutni.

e Niejednorodnosci pola magnetycznego wynikajace z budowy oraz stykania sie magneséw
o tej samej polaryzacji sa znikomo mate.

4. Analiza oddzialywan mechanicznych dzialajagcych na uktad wyrzutni
magnetycznej

Wiéréd oddzialywan mechanicznych na dynamike uktadu wyrzutni gtéwny wpltyw maja sity
reakcji od podloza (sila tarcia i nacisku), oddzialywania grawitacyjne aerodynamiczne oraz
naped wozka startowego.

Pod wplywem oddzialywan grawitacyjnych znajduja sie zarowno wozek startowy, jak i star-
tujacy samolot. W trakcie modelowania sil grawitacyjnych zalozono, iz wszystkie elementy ukla-
du sg ciatami sztywnymi o réwnomiernym rozktadzie masy. Uktad wyrzutni modelowaé¢ mozna
na dwa sposoby. Latwiejszy sposéb zaktada, iz startujacy BSL jest nieruchomo przymocowany
do woézka startowego i jego polozenie oraz orientacja wzgledem wozka pozostaja niezmienne.
W modelu tym potozenie srodka masy wzgledem ruchomego uktadu wozka startowego wyzna-
czane jest statycznie na podstawie parametréw masowych BSL i wbézka. Wzgledne potozenie
srodka masy pozostaje niezmienne w trakcie procedury startu. Wektor silty grawitacyjnej jest
w tym przypadku zaczepiony w $rodku masy uktadu i skierowany pionowo w dot.
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Druga, obszerniejsza metoda analizy dynamiki uktadu zaktada, iz potozenie lub orientacja
BSL wzgledem woézka moze ulega¢ zmianom. W takim przypadku wektor oddzialywan grawi-
tacyjnych wyznaczany jest osobno dla kazdego elementu uktadu. Model dynamiki rozpatrujacy
osobno mase BSL uwzglednia moment sity grawitacyjnej, wynikajacy z przesuniecie sSrodka masy
BSL wzgledem srodka masy wozka startowego wyrzutni.

W obszerniejszym modelu dynamiki oddzialtywania pomiedzy samolotem a wozkiem star-
towym modelowane sa jako sita reakcji podloza, skierowana prostopadle do powierzchni styku
pomiedzy ciatami. Zgodnie z trzecia zasada dynamiki Newtona ta sama co do wartosci, ale
przeciwnie skierowana sita nacisku oddziatuje z kadtubem samolotu. Wraz z rozwijaniem przez
samolot predkosci oraz zwiekszaniem dziatajacej na powierzchnie skrzydel sily nosnej warto$é
sily nacisku maleje.

Zaproponowany model zaklada, iz pomiedzy samolotem a woézkiem startowym wystepuje
tarcie. Jezeli startujacy samolot jest nieruchomy wzgledem woézka, to sita tarcia ma charakter
statyczny. Jej wartosé jest proporcjonalna do wspoélczynnika tarcia statycznego oraz sity nacisku
wywieranej przez samolot na wozek, zwrot jest przeciwny do zwrotu wektora predkosci wzglednej
samolotu, natomiast kierunek wyznacza powierzchnia wozka startowego.

Do wozka startowego wyrzutni przymocowany jest zasilany pradem sitownik silnika liniowego.
Nieruchomy stator silnika, w ktérego budowie wykorzystano magnesy trwale, zamocowany jest
wzdluz podtuznej osi symetrii wyrzutni. Znikoma masa sitownika, w poréwnaniu ze statorem,
nie obciaza dodatkowo ramy wozka startowego, a co za tym idzie — nie zwieksza jego bezwlad-
nosci. Konieczno$¢ dostarczenia do sitownika energii elektrycznej wymaga jednak zastosowania
ztozonego i elastycznego systemu okablowania, ktory zmniejsza dynamike ruchu wozka. Zatozo-
no, iz kierunek sity wynikajacej z napedu liniowego jest staly i skierowany wzdtuz osi symetrii
wyrzutni. Konstrukcje uktadu napedowego wézka startowego przedstawiono na rysunku 4.

Rys. 4. Konstrukcja uktadu napedowego wozka startowego wyrzutni

Startujacy z wozka startowego samolot podlega oddziatlywaniom aerodynamicznym, ktére
roztozono na dwie skltadowe: sile nosna i site oporu (w opracowanym modelu pominieto oddzia-
lywania aerodynamiczne wynikajace z poprzecznego ruchu samolotu). Skierowana prostopadle
do powierzchni skrzydel sita no$na umozliwia uniesienie w powietrze bryly samolotu. Wraz
ze zwigkszaniem przez wozek startowy i znajdujacy sie na nim samolot predkosci sita nosna
oddzialujaca na skrzydia rosnie az do momentu zréwnowazenia sity ciezkosci. Predko$é, przy
ktorej samolot zaczyna unosié¢ sie w powietrze, nazywana jest predkoscia unoszenia. Sita nosna
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jest proporcjonalna do wspélczynnika aerodynamicznego zaleznego od profilu aerodynamiczne-
go skrzydla, powierzchni no$nej skrzydel, gestosci powietrza oraz kwadratu predkosci samolotu.
Ponadto, jezeli sposéb zamocowania BSL do ramy wézka pozostawia swobode rotacyjnych stopni
swobody BSL, to wraz ze zwigkszaniem kata natarcia samolotu zmieniajg si¢ wartodci wspolt-
czynnikéow aerodynamicznych.

W trakcie ruchu podtuznego samolotu obok sily nosnej istotna role odgrywa sita oporu
powietrza skierowana przeciwnie do kierunku ruchu. Warto$¢ sity oporu jest suma wartosci
stalej, bedacej wartoscia oporu niezalezna od ruchu oraz sity proporcjonalnej do wartosci sity
nosnej.

5. Oddzialywania magnetyczne pomiedzy wozkiem startowym a torami wyrzutni

Sita lewitacji unoszaca woézek wyrzutni ponad torami magnetycznymi wynika ze zjawiska
Meissnera, opisywanego w literaturze [7| jako ,wypchniecie” pola magnetycznego z wnetrza
nadprzewodnika. W wyniku zachodzenia zjawiska Meissnera wewnatrz nadprzewodnika umiesz-
czonego w zewnetrznym polu magnetycznym indukowany jest przeplyw tadunkéw elektrycznych.
Zgodnie z teoria BCS [8], ktéra jak do tej pory najspéjniej opisuje zjawisko nadprzewodnictwa,
za przeptyw pradu odpowiadaja tzw. pary Coopera, a nie pojedyncze elektrony. Zgodnie z reguta
Lentza [9] indukowany prad przeciwdziala zmianie warto$ci strumienia magnetycznego wewnatrz
materii. Indukowany wewnatrz nadprzewodnika moment magnetyczny réwnowazy zewnetrzne
pole magnetyczne. Warto wspomnie¢, iz zgodnie z teoria braci Londonéw [10] indukowany prad
przeplywal bedzie jedynie w cienkiej powierzchniowej warstwie nadprzewodnika.

Zgodnie z przyjetymi w modelu fizycznym zalozeniami rozktad pola magnetycznego na oby-
dwu torach wyrzutni jest identyczny, tzn. pole magnetyczne generowane przez lewa i prawa szyne
torow ma te sama warto$¢. Ponadto zalozono, iz niejednorodnosci pola magnetycznego wyni-
kajace z budowy oraz stykania siec magneséw o tej samej polaryzacji sa znikomo mate, a wiec
w przypadku konfiguracji magneséow w ,rynne” wartos¢ pola magnetycznego pozostaje stata
wzdhuz linii toréw wyrzutni, co zostalo udowodnione na drodze symulacji MES wytworzonego
pola magnetycznego (rys. 5).

Surface: Magnetic flux densit rm (T)
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Rys. 5. Wyniki symulacji MES pola magnetycznego dla konfiguracji w ,,rynne” [4]

Ustalenie doktadnych zaleznosci analitycznych opisujacych moment magnetyczny nadprze-
wodnika, wartos¢ sity i momentu sity wymagatoby przeprowadzenia niezwykle wyrafinowanych
mikroskopowych eksperymentow oraz analiz na poziome raczej elektrodynamiki kwantowej, niz
mechaniki klasycznej. Istnieje jednak mozliwo$é aproksymacji wartosci oddziatywan lewitacyj-
nych ma podstawie badan eksperymentalnych oraz symulacji komputerowych, w szczegdlnosci
symulacji metoda elementéw skonczonych (MES) rozkladu pola magnetycznego.
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W ramach wczesniejszych badan przeprowadzono eksperymenty majace na celu pomiar sity
lewitacji w funkcji odlegtosci pomiedzy pojemnikiem z nadprzewodnikami a generujacymi pole
magnetyczne torami. Procedure pomiaréw oméwiono w pracy [11].

Badania przeprowadzono dla réznych konfiguracji magneséw na torach pokazanych na ry-
sunku 3. Wyniki eksperymentow przedstawiono na rysunku 6. Dla konfiguracji w ,,szachownice”
(niebieski wykres dla konfiguracji A) zmierzona maksymalna warto$¢ sily lewitacji wynosi 11 N,
podczas gdy dla konfiguracji ,w rynne” (czerwony wykres dla konfiguracji B) okoto 30 N. Jak
wida¢, zmiana konfiguracji polaryzacji magneséw powiekszyla prawie trzykrotnie warto$¢ sity
lewitacji.
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Rys. 6. Wplyw konfiguracji magneséw na torze na wartosc sily lewitacji oraz wielkos¢ szczeliny
pomiedzy torami a pojemnikiem z nadprzewodnikami [11]

7 wynikéw tych wnioskujemy, iz jezeli nadprzewodnik umieszczony zostanie idealnie w osi
symetrii toréw, to pozostaje on w rownowadze. Jednorodnos¢ pola magnetycznego wzdtuz po-
dtuznej linii toréw skutkuje bezstratnym i stabilnym ruchem nadprzewodnika w tymze kierunku.
Jednak jezeli srodek nadprzewodnika nie bedzie pokrywat si¢ z osig symetrii torow, to powstanie
moment magnetyczny powodujacy zepchniecie nadprzewodnika do $rodka toréw.

Reasumujac powyzsze rozwazania, model analityczny sit lewitacji oparty na przeprowadzo-
nych badaniach do$wiadczalnych oraz analizach MES musi uwzgledniaé:

e warto$¢ sity, gdy wektor indukcji pola magnetycznego oraz wektor momentu magnetycz-

nego sa wzajemnie réwnolegtle,

e kierunek dzialania wektora indukcji pola magnetycznego we fragmencie przestrzeni zajmo-
wanym przez nadprzewodnik,

e orientacje nadprzewodnika modelowanego jako dipolowy moment magnetyczny.

6. Podsumowanie

Modelowanie i analiza systeméw wykorzystujacych zjawisko nadprzewodnikowej lewitacji
jest bardzo innowacyjnym i interesujacym zagadnieniem. Wtaczenie do opisu dynamiki uktadu
mechanicznego zagadnien elektrodynamiki wykracza znacznie poza arkana klasycznej mechaniki.

Przeprowadzone analizy zostang wykorzystane przy budowie modelu dynamiki uktadu wy-
rzutni magnetycznej. Sita lewitacyjna aproksymowana zostanie na podstawie badan doswiadczal-
nych, natomiast rownowaga sil pomiedzy wozkiem a samolotem zamodelowana zostanie z wy-
korzystaniem zasady d’Alemberta.
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Modeling of motion of the starting cart of a magnetic UAV launcher — analysis of forces

The paper presents analysis of the system of magnetic UAV (unmanned aerial vehicle) launcher using
the Meissner effect. The main objective is to analyze the forces acting on separate elements of the modeled
system. Propulsion, gravitational and aerodynamic forces are acting on the starting aircraft. The cart
motion is affected by gravitational interactions, propulsion caused by the linear motor and levitation
forces acting on high temperature superconductors placed in the carts supports. The levitation force
depends on the intensity of the magnetic field generated by the neodymium magnets fixed to the launcher
tracks. Forces of reactions between the aircraft and the levitating cart are decomposed to the component
perpendicular to the cart surface (the pressure) and parallel, opposite to the potential direction of motion
(friction).
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W pracy przedstawiono mozliwosci wykorzystania metody drukowania 3D w projektowaniu
i wytwarzaniu modeli do badan w tunelu aerodynamicznym malych predkosci. Stosowa-
nie metod druku 3D opartych o metode osadzania topionego materialu FDM (ang. Fused
Deposition Modelling) jest coraz powszechniejszym sposobem szybkiego i nisko kosztowego
wykonywania ztozonych geometrycznie obiektéw, zwykle w formie struktury monolitycznej.
W pracy przedstawiono problemy napotkane przy wytwarzaniu modeli aerodynamicznych
oraz poréwnano metody, ktére sa stosowane. Oméwione zostaly podstawowe zalety wyni-
kajace z wyboru metody druku 3D do tworzenia modeli oraz rozwiazania stosowane w celu
ominiecia zwiazanych z tym problemdw.

1. Wstep

Projektowanie aerodynamiczne to ciagle przesciganie sie z coraz to wyzszymi osiagami i wy-
maganiami odno$nie wlasnosci lotnych. Obecnie projektowane statki powietrzne maja za zada-
nie nie tylko poprawnie lataé¢, lecz musza posiadaé szczegdlne cechy, ktére wyrdznia je sposrod
istniejacych konstrukecji podobnej klasy. Ze wzgledu na zastosowanie we wspélezesnych kon-
strukcjach lotniczych bardzo zaawansowanych aerodynamicznie rozwiazan i koncepcji przepty-
wowych, projektowanie aerodynamiczne odbywa sie z wykorzystaniem wielu rodzajéw narzedzi
i zasobow. Podstawa wspdlczesnego projektowania aerodynamicznego sa metody obliczeniowe,
ktore pozwalaja zaréwno na analize przeplywu i charakterystyk aerodynamicznych konfiguracji
o okreslonej geometrii zewnetrznej, jak i na projektowanie geometrii charakteryzujacej sie okre-
Slonymi cechami przeptywowymi (rozkladami ci$nienia, zjawiskami przeptywowymi) lub wrecz
zapewniajacej optymalne cechy, np. minimalizacje oporu lub zuzycia paliwa, przy spelnieniu
okreslonych ograniczen réznorakiego typu. Projektowanie aerodynamiczne jest $cisle zwiazane
z calosciowym projektowaniem samolotu i obejmuje szereg etapow: projekt koncepcyjny, projekt
wstepny, projekt szczegdlowy — wykorzystujace rézne narzedzia.

Niestety metody obliczeniowe i modele stosowane do obliczen obarczone sa licznymi przy-
blizeniami, uproszczeniami i nie do konca odzwierciedlaja prawdziwe warunki, jakie wystepuja
w rzeczywistosci. Dotyczy to w szczegdlnosci zagadnien utraty statecznosci warstwy przyscien-
nej czy optywu przy duzych katach natarcia z generowaniem przeptywéw wirowych. Wymusza
to wciaz wykorzystywanie metod eksperymentalnych — gléwnie badan w tunelach aerodyna-
micznych. Badania tunelowe musza spelniaé specyficzne wymagania, w tym w odniesieniu do
wielko$ci 1 konstrukeji modeli aerodynamicznych. Zwykle konieczne jest wykonywanie szeregu
modeli o réznej skali szczegétowosci. Na etapie projektu koncepcyjnego i wstepnego stosuje sie
czesto modele o konstrukeji modulowej, umozliwiajace okreslenie najlepszego uktadu samolotu
(np. klasyczny, kaczka czy bez usterzenia, pojedyncze lub podwéjne usterzenie pionowe) oraz
jego podstawowych parametrow (np. przewyzszenie plata przedniego — kaczka ponad skrzydio
zasadnicze). Na etapie finalnej weryfikacji projektu aerodynamicznego stosuje sie modele ze
szczegbdlowym odwzorowaniem geometrii w mozliwie duzej skali — rys. 1. Zasadnicza kwestia
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pozostaje dokladno$é odwzorowania geometrii, jej symetria i powtarzalnosé (zwlaszcza przy
zmianie skali). Istotne sa jednak réwniez takie zagadnienia jak masa modelu, jego sztywnosé
i wytrzymaltodé. Zbyt duza masa wprowadza np. problemy z drganiami zespolu model-waga-
-zawieszenie.

Rys. 1. Przyktady modeli aerodynamicznych

Ostatecznym sposobem weryfikacji parametréw danego obiektu sa zawsze badania w locie,
ktore stanowia ostateczna i prawdziwa weryfikacje projektu. Mozliwosci wprowadzania zmian
na rzeczywistym obiekcie (prototypie) jest juz mocno ograniczona. Obejmuje ona zwykle za-
stosowanie badz modyfikacje rozmieszczenia generatoréw wiréw na skrzydtach lub usterzeniach,
modyfikacje wszelkiego rodzaju owiewek oraz geometrii elementéw o drugorzednym znaczeniu
z punktu widzenia konstrukeji i wytrzymatosci. Wigksze btedy popelnione na wezeéniejszych eta-
pach projektowania i niewychwycone w obliczeniach lub badaniach tunelowych sa juz praktycznie
niemozliwe do usuniecia bez cofniecia sie do wezeéniejszych etapow projektowania i kosztowne-
go przeprojektowania catych fragmentéw konstrukeji. W celu zmniejszenia ryzyka niepowodze-
nia przedsiewziecia i zwigzanych z tym kosztow czesto realizuje sie zastepczy uktad samolotu
w mniejszej skali (tzw. ,proof of concept”). Umozliwia to sprawdzenie zachowania si¢ ,prawie”
rzeczywistego samolotu, realizowanego jednak przy znacznie mniejszych kosztach.

2. Modele do badan tunelowych

Do badan w tunelach aerodynamicznych stosuje si¢ modele wykonane w pewnej skali. Reali-
zujac projekt koncepcyjny obiektu, bez wzgledu czy jest to samolot, samochdd czy obiekty trakeji
kolejowej, geometria moze by¢ bardzo uproszczona. Badanie réznych koncepcji geometrycznych
samolotu (rézne warianty uktadu samolotu, lokalizacji ptatéw lub usterzenia, dobér profili ae-
rodynamicznych) mozna (ze wzgledu na proste ksztalty) realizowa¢ na modelach wykonanych
z drewna — rys. 2. Modele drewniane posiadaja jednak szereg wad, takich jak: trudnosci z precy-
zyjnym odwzorowaniem geometrii, niesymetrycznoscia konstrukeji, dtugim czasem wytwarzania
modelu oraz deformacjami powierzchni z uptywem czasu.

Uzycie maszyn CNC stwarza mozliwoéci wzglednie szybkiego wykonywania modeli metalo-
wych, jednak przy zdecydowanie wyzszych kosztach. Modele metalowe wykonuje sie zwykle jako
modutowe, co umozliwia szybka modyfikacje elementéw geometrii samolotu, a zarazem pozwa-
la na wicksza ilo$¢ wariantéow geometrii danego modelu — rys. 3. Modele takie wykonuje sie
najczesciej ze stali otowiowej lub stopu aluminium z cynkiem. Materialy te cechuja niskie na-
prezenia wewnetrzne, stad znalazly swoje zastosowanie przy tworzeniu tego typu modeli. Poza
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Rys. 2. Model aerodynamiczny wykonany z drewna

tym modele z metalu przeznaczone do badan w zakresie duzych predkosci, a zwlaszcza w tu-
nelach kriogenicznych o duzym cisnieniu czynnika roboczego, projektuje sie je pod katem ich
wytrzymaltodci, uzywajac Metody Elementow Skonczonych.

Jednak badania tunelowe to réwniez szereg probleméw, jakie napotyka sie podczas ich reali-
zacji. Poza sama technika pomiarowsg oraz trudnosciami przy poprawnym wykorzystaniu tunelu
aerodynamicznego druga cze$cig miarodajnych wynikéw jest stworzenie wlasciwego modelu ae-
rodynamicznego badanego obiektu. Gléwne wymagania stawiane modelom poddawanym bada-
niom to przede wszystkim: zapewnienie symetrycznej budowy oraz odwzorowania rzeczywistych
ksztaltow w zadanej skali.

Sting Mount

Flap Models

Missile & Pylon
Models

SlatModels

Rys. 3. Model aerodynamiczny wykonany z metalu o budowie modulowej

Do niedawna badania wykonywane w ramach realizowanego przez autoréw studium koncepcji
samolotu o duzej manewrowosci realizowane byly na modelach wykonanych w skali 6% (w sto-
sunku do potencjalnego pelnowymiarowego samolotu) z materialéw kompozytowych. Pomiary
aerodynamiczne wykonywane byly w oparciu o szedcioskladowsa wewnetrznag wage aerodyna-
miczna, a poprawne jej zamocowanie (w szczegblnosci polozenie podluzne) jest bardzo istotne
z punktu widzenia jakosci uzyskiwanych wynikow. Niedopuszczalne jest oddzialywanie na wa-
ge jakichkolwiek sit nie pochodzacych od gniazda mocujacego model. Stad nalezy przewidzie¢
mozliwe odksztalcenia wszystkich elementéw, ktére mogltyby ingerowaé w poprawnosé wskazan
aparatury pomiarowej. Bardzo wazna jest precyzyjna znajomo$¢ potozenia punktu zamocowania
modelu, by poprawnie przeliczy¢ wyniki zarejestrowane przez przyrzad pomiarowy i odnie$é¢ te
wyniki do charakterystyk badanego obiektu. Przy badaniach w tunelach matych predkosci (do
50m/s) nalezy zapewni¢ wytrzymalo$é oraz sztywnosé konstrukeji modelu, zapewniajaca jej
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poprawng prace przy maksymalnych uzyskiwanych obciazeniach. Odksztalcenia, jakie moglyby
towarzyszy¢ przy zastosowaniu zbyt elastycznych materiatéw, mogloby wptynaé¢ na wyniki.

3. Modele kompozytowe

Poczatkowo modele przeznaczone do badan wykonywane byly z wykorzystaniem materialow
kompozytowych z zastosowaniem metod typowych dla konstrukcji kompozytowych. Niestety
wykonywanie ich generowalo szereg probleméw zwiazanych z zachowaniem symetrii modelu,
precyzji pozycjonowania elementéw, wklejania gniazd mocowania aparatury pomiarowej oraz fi-
nalnego mocowania poszczegolnych komponentow, takich jak skrzydla, stateczniki, stery. Czyn-
nik ludzki, niedoktadno$é¢ pomiaréw, bardzo mate wymiary modelu (a zwlaszcza niektérych jego
elementéw) powodowaly bledy przy budowie na kazdym jego etapie, przez co model nie mial
powtarzalnosci masowej oraz geometryczne;j.

Rys. 4. Model wykonany metoda kompozytowa z pewnymi elementami drukowanymi 3D

Modele te nie posiadaty w petni modutowej budowy. W przypadku potrzeby wykonania
lokalnych zmian w geometrii nie istnialy mozliwoéci modyfikacji bez ponownego wykonania
foremnikéw oraz wytworzenia kolejnego modelu badz usuniecia pewnych fragmentéw modelu
i doklejenia nowych — rys. 4. Odbijato sie to zaréwno na dlugotrwatoéci prowadzonych badan
aerodynamicznych, jak i znacznych kosztach realizacji prac. Mata skala modeli nie sprzyjata
tez tatwosci odwzorowania szczegdtéow. Problemy pojawiaja sie zwlaszcza przy odwzorowywa-
niu ksztaltu o matych promieniach krzywizny. Bardzo czesto z przyczyn technicznych pewne
podzespoly modelu wykonywane byly innymi metodami, np. odlewania z zywic akrylowych
w foremnikach — przez co jednak drastycznie wzrasta ich waga. Elementy o matych grubo$ciach
(np. krawedzie sptywu powierzchni sterowych, skrzydel, usterzen itp.) sa tatwe do uszkodzenia ze
wzgledu na krucho$é materiatu. Najwiekszym wyznacznikiem kosztéw prowadzonych badan jest
czas. Konstrukcje kompozytowe modeli aerodynamicznych nie sprzyjaja sprawnemu pod tym
wzgledem prowadzaniu badan. Wykonywanie modeli technika kompozytowa sklada si¢ z szere-
gu etapéw: wyfrezowanie foremnikéw, wylaminowanie powierzchni, wklejenie wreg, podtuznic
i elementéw pozycjonujacych, sklejenie modelu w cato$é, a nastepnie obrébke wykonczeniowa
modelu, w ktéorym niejednokrotnie nalezy uzupekic¢ ubytki powstate przy wyjmowaniu modelu
z foremnikéw. Wykonania modelu kompozytowego to okres ok 4-6 tygodni, a koszt jest rzedu
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kilkunastu tysiecy zlotych (za model w skali 6% samolotu o wymiarach ~ 11 metréw dlugosci).
Ewentualne dorazne modyfikacje geometrii w trakcie badan realizowane byly recznie, poprzez
ksztaltowanie powierzchni zewnetrznej masa plastyczna (plastelina). Niestety uzyskiwana w ta-
ki sposdb geometria nie byta udokumentowana w formie CAD-owskiej, a préby jej odtworzenia
byly malo dokladne.

4. Modele wykonywane metoda drukowania 3D

Metoda FDM (amg. Fused Deposition Modelling) oznacza metode osadzania topionego ma-
terialu, jest jedna z metod szybkiego prototypowania. W metodzie tej nanoszony material prze-
ciskany jest przez dysze ogrzang do temperatury jego topienia. Dysza kontroluje przeptyw mate-
riatu i przemieszcza sie automatycznie wedtug instrukeji programu CAM. Metoda charakteryzuje
sie dokladnoscig rzedu oSmiu setnych milimetra. Uzywana jest do tworzenia modeli testowych,
jak tez — dzieki zastosowaniu wytrzymalych materialéw — do wykonywanie detali uzytkowych.
W metodzie FDM wykorzystuje si¢ wiele typdéw materialéw termoplastycznych, rézniacych sie
szeregiem wlasnosci mechanicznych oraz termicznych.

Projektowanie modelu prowadzone jest w systemie CAD-owskim w oparciu o zdefiniowa-
ng geometrie zewnetrzna. Przyklady elementéw modelu zaprojektowanych w systemie Simens
NX przedstawiono na rys. 5. Model zawiera zaréwno otwarte wloty z zapewnieniem przeplywu
wewnetrznego, jak i wzmocnienia, usztywnienia i gniazda mocowania wagi aerodynamiczne;j.

Rys. 5. Elementy modelu zaprojektowane w systemie Simens NX

Wykonujac modele aerodynamiczne za pomoca drukarek 3D, uzyskuje sie precyzyjne odwzo-
rowanie ksztaltow konstrukcji, a zarazem jej pelna symetrie. Ogromnym atutem metody FDM
jest mozliwo$é budowy modutowej modelu. Przemyslane podzialy modelu na etapie jego pro-
jektowania umozliwiaja tatwe lokalne modyfikacje geometrii poprzez wymiane poszczegdlnych
elementéw — rys. 6. Nowe elementy modelu z wprowadzonymi zmianami geometrycznymi mozna
w szybki i niedrogi sposéb wydrukowac.
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Rys. 6. Model aerodynamiczny wykonany metoda drukowania 3D

Duza sztywno$¢, mala gesto$s¢ materialu oraz mozliwo$ci wykonania konstrukeji przektad-
kowej (kratownica) o dowolnie zaprojektowanym ksztalcie powoduje, ze model jest lekki, wy-
trzymatly i nie ulega odksztalceniom w trakcie badan — rys. 7. Laczenie modutéw modelu wyko-
nywane bylo z wykorzystaniem metalowych pretéw /sworzni, ale gniazda do ich wprowadzania
(decydujace o dokladnosci geometrycznej montazu calego modelu) byly projektowane w syste-
mie CAD-owskim (NX Unigraphics) i wykonywane w trakcie procesu drukowania. Zastosowanie
metalowych pretéw umozliwia tez lokalne zwiekszenie wytrzymaltosci takich (relatywnie cien-
kich) elementéw, jak skrzydla czy usterzenia. Stosowane bylo tez wykonywanie wielokrotnych
gniazd w celu umozliwienia zmiany lokalizacji lub pozycjonowania elementéw (np. usterzen).

Rys. 7. Struktura wewnetrzna drukowanych elementéw modelu

Modele wykonywane technika druku cechuje catkowita powtarzalnosé¢ geometryczna oraz ma-
sowa, jak tez mozliwa prosta w realizacji zmiana skali — rys. 8. Wytworzenie modelu o wymiarach:
dlugosé 60 cm, szeroko$é 40 cm to koszt ok, 300zt (koszt materialéw i pracy drukarki), a koszt
zakupu drukarki 3D zwraca sie juz po wykonaniu pierwszego egzemplarza modelu. Koszt wyko-
nanie modelu jest kilkadziesiat razy nizszy, a jako$¢ i precyzja wykonania zdecydowanie wigksza.
Czas realizacji wydruku takiego modelu to ok. 100 h. Ciagta praca maszyny drukujacej powodu-
je, ze wydruk elementéow modelu trwa ponizej 5 dni roboczych. Uwzgledniajac konieczno$é prac
wykonczeniowych oraz montazu, calkowity czas wykonania nowego modelu to ok. jeden tydzien.
W stosunku do techniki kompozytowe]j skrocenie czasu wykonania modelu sigga 4-5 razy.
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Rys. 8. Model wykonany metoda FDM w skali 4,5%

5. Podsumowanie

Powszechna dostepnosé komputerowych metod projektowania oraz mozliwosé szybkiego i ta-
niego wykonania modeli aecrodynamicznych technikg drukowania 3D w znaczacym stopniu zwigk-
szaja mozliwosci i przyspieszaja calosé procesu badan w tunelu aerodynamicznym matych pred-
kosci. Tym samym technika ta przyczynia sie znaczaco do usprawnienia calego procesu pro-
jektowania aerodynamicznego. Dzigki przemyslanej modutowej konstrukeji modelu mozliwe sa
wariantowe zmiany geometrii i szybka realizacja badan, przy czym nowa geometria modelu jest
w pelni zdefiniowana w systemie CAD-owskim, a modele charakteryzuja sie duza doktadnoscia
geometryczng i pelng symetriag. Koszt wykonania modelu do badan tunelowych technika druku
3D stanowi znikoma czes¢ kosztow wykonania modelu klasycznymi metodami, a czas wykonania
skraca sie kilkakrotnie. Metoda ta stala sie rutynowa metoda wykonywania modeli w trakcie
prowadzonych badan koncepcji samolotu o duzej manewrowosci.

Design and manufacture of wind tunnel models using 3D printing technology

In the paper, the possibilities of using a 3D printing method in the design and manufacture of
aerodynamic models for testing in low speed wind tunnels are presented. The use of the 3D printing
method based on deposition of the melted material FDM (Fused Deposition Modeling) is an increasingly
common way of fast and low cost manufacturing of complex geometric objects, usually in the monolithic
form. The main aim of the work is to present the problems encountered during the manufacturing of
aerodynamic models, and a comparison of the 3D printing method with other methods which are still
in use. This article elaborates the main advantages of choosing the 3D printing method to model the
production and discusses solutions that are used to avoid potential problems.
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W referacie oméwiono wyniki badan tunelowych modeli samolotu o duzej manewrowosci
w zakresie duzych katéw natarcia. Zasadniczym celem prac byla modyfikacja geometrii
w celu uzyskania zalozonych wlasnosci (statecznosci, sterownosci i zachowania dynamicz-
nego w zakresie duzych katéw natarcia). Do wytwarzania modeli wykorzystano technike
druku 3D opartg o metode osadzania topionego materialu FDM, a geometria byta zdefinio-
wana w systemie CAD NX Unigraphics. Badania objely modele wykonane w skali 6% oraz
4.5% w odniesieniu do wymiaréw potencjalnego samolotu. Wyniki potwierdzily prawidlo-
wos¢ charakterystyk aerodynamicznych przy duzych katach natarcia.

1. Wprowadzenie

Prezentowany referat stanowi kontynuacje pracy przedstawionej na Konferencji Mechanika
w Lotnictwie w 2014 roku [1], dotyczacej koncepcji samolotu o duzej manewrowosci. Zaprezen-
towane woéwczas wyniki badan tunelowych wskazywaly na poprawne wlasnosci aerodynamiczne
finalnej wersji modelu w calym badanym zakresie katow natarcia. Uzyskano to poprzez kolejne
modyfikacje geometrii, obejmujace gtéwnie zmiane ksztaltu pasm przedniej (nosowej) czesci ka-
dtuba, bocznych powierzchni wlotéw powietrza, obrysu, lokalizacji i kata rozwarcia usterzenia
pionowego, plyt podkadtubowych oraz elementéw symetryzujacych wiry na pasmach. Modyfi-
kacje geometrii modelu realizowane byly z wykorzystaniem masy plastycznej poprzez reczne jej
ksztaltowanie. Taki sposéb zmiany geometrii pozwalal na duza elastycznosé, jednak nie zapew-
nial niestety jej poprawnego dokumentowania. Dopiero finalna geometria modelu byta poddana
prébie odtworzenia (na podstawie recznych pomiaréw geometrycznych) w systemie CAD-owskim
(NX Unigraphics). Niestety wlasnosci aerodynamiczne tak uzyskanego modelu nie byly satys-
fakcjonujace. Wrazliwos$¢ charakterystyk aerodynamicznych na zmiany geometrii okazata sie re-
latywnie duza.

Zasadniczym celem prezentowanej obecnie pracy byta modyfikacja geometrii w celu uzyskania
zalozonych wlasnosci aerodynamicznych (statecznosci, sterownosci i zachowania dynamicznego
w zalozonym zakresie katéw natarcia) oraz mozliwie wiarygodna weryfikacja tych wlasnosci
i dokumentowania geometrii. Ze wzgledu na przedstawione powyzej problemy z pierwszej fazy
projektu, w drugiej zmieniono sposéb podejécia. W celu kontroli geometrii kolejnych wariantow
modeli w trakcie badan zastosowano w pelni parametryczna reprezentacje geometrii z wyko-
rzystaniem systemu Simens NX (Unigraphics) oraz modutowosé konstrukeji modeli aerodyna-
micznych, pozwalajaca na wymiane ich poszczegélnych czesci skladowych (np. przednia czesé
kadluba, wlotéw powietrza, skrzydel, usterzenia, itd.). Do wytwarzania modeli wykorzystano
technike druku 3D oparta o metode osadzania topionego materialu FDM (ang. Fused Depo-
sition Modelling), co pozwalalo na stosunkowo szybka zmiane geometrii przy zachowaniu jej
pelnej kontroli i przy zachowaniu niskich kosztéw wykonania. Finalna wersja geometrii modelu
uwzgledniajaca zmiany poszczegdlnych elementéw przedstawiona jest na rysunku 1.
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Rys. 1. Model samolotu wykonany technika FDM w swojej finalnej wersji

2. Problemy aerodynamiki duzych katéw natarcia

Zasadniczym celem prowadzonych badan i modyfikacji geometrii modelu bylto uzyskanie ta-

kich charakterystyk aerodynamicznych, ktore zapewniaja mozliwos¢é operowania samolotu w wy-
maganym zakresie katow natarcia — w zamierzeniu do ponad 45°. Spelnienie tego wymaga mie-
dzy innymi uzyskania charakterystyk momentu podluznego z mozliwosciag wywazenia samolotu
w wymaganym zakresie wywazen (polozenia $rodka ciezkosci) samolotu oraz zapewnienia odpo-
wiedniego zapasu warto$ci momentu podtuznego (ujemnego) pozwalajacego na skuteczng reduk-
cje kata natarcia w warunkach lotu [2]. Kolejnym zagadnieniem jest zapewnienie odpowiednich
charakterystyk statecznosci poprzecznej i kierunkowej (definiowanej pochodnymi aerodynamicz-
nymi po kacie Slizgu: Clg i Cng) oraz charakterystyk sterowania poprzecznego (lotki i sterolotki)
i kierunkowego. Powinny one zapewnia¢ odpowiednie zachowanie dynamiczne samolotu opisywa-
ne dwoma parametrami. Pierwszy Cnggy, opisuje tendencje do powrotu na witasciwy kierunek
lotu (przyspieszenia katowe) w przypadku wystapienia §lizgu (prawidtowa reakcja samolotu wy-
stepuje przy dodatniej wartosci tego parametru):
I
I,
oraz drugi LCDP (ang. Lateral Control Departure Parameter) odpowiadajacy za reakcje dyna-
miczng samolotu (przyspieszenia katowe) wynikajace z prawidlowej reakcji pilota na $lizg:

Cngq + ARI - Cng,
Clso + ARI - Clg,

Prawidtowa reakcja samolotu wystepuje przy dodatniej wartosci tego parametru. Wielkosci d,
i §, sa odpowiednio katami wychylenia lotek i steru kierunku, a Cngs i Cly odpowiednimi po-
chodnymi wspélczynnikow momentéw po kacie wychylenia powierzchni sterowych. ARI jest
wspolczynnikiem sprzezenia steru kierunku i lotek.

Ostatecznie charakterystyke zachowania dynamicznego samolotu oraz zwigzane z tym wta-
snosci pilotazowe przedstawia tzw. zintegrowany wykres Bihrle-Weizmanna — rys. 2. W obsza-
rze A tego wykresu samolot zachowuje sie catkowicie poprawnie, nie przejawiajac tendencji do
utraty kierunku (,departure”), zachowania niekontrolowanego czy wejscia w korkociag. Jest to
pozadana lokalizacja jego charakterystyk w calym eksploatacyjnym zakresie katéw natarcia.
Uzyskanie takiej lokalizacji parametréw charakteryzujacych samolot byto gtéwnym zadaniem.

Cnggyn = Cngsina — —Clgcos «

LCDP = Cng - Clg
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Departure Map Integrated Bihrle-Weissman Chart
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Rys. 2. Zintegrowany wykres Bihrle-Weizmanna

3. Realizacja badan

Pomiary realizowano w tunelu ()1.16 m Politechniki Warszawskiej. Tunel ma zamkniety obieg
i otwarta przestrzen pomiarowa. Do wyznaczania sil i momentéw aerodynamicznych wykorzy-
stywano 6-sktadowa wage wewnetrzna. Zawieszenie modelu na wygietym zadle pozwalato na
pomiary w zakresie katéw natarcia modelu ok. —2° do 56° oraz katow §lizgu —20° do +20°.
7 uwagi na kinematyke napedu ramy i ramienia ukltadu suportu modelu z tunelu konieczne byto
przeliczanie katoéw rzeczywistych katow natarcia i élizgu w funkcji ustawienia supportu. W ba-
daniach stosowano klasyczne poprawki tunelowe dla tunelu z otwarta przestrzenia pomiarowa
[3]. Pomiary wykonywano na modelach o dwéch wielkosciach: 6% wymiaréw naturalnych oraz
4.5%. Przyczyna tego byl z jednej strony zbyt duzy blokaz tunelu przy zastosowaniu wiekszego
modelu na maksymalnych katach natarcia (nie powinien przekraczaé¢ 5% przekroju poprzecz-
nego przestrzeni pomiarowej). Z drugiej strony badania wiekszego modelu wykazywaly pewna
niesymetrie charakterystyk poprzecznych i kierunkowych, czego przewidywana przyczyna byla
niewielka niejednorodnosé rozkltadu predkosci w przestrzeni pomiarowej. Generalnie charakte-
rystyki obu modeli byly zblizone, jednak wyraznie zmniejszyla sie niesymetria charakterystyk
$lizgu dla modelu mniejszego. Pojawila sie tez niewielka zmiana charakterystyk sily noénej w za-
kresie katéw natarcia 22° do 25° wynikajaca niewatpliwie z roznic w wartosci liczby Reynoldsa
i przebiegu oderwania. Badania objely rézne warianty wychylenia powierzchni sterowych, w tym
kombinacji lotek (od symetrycznych wychylen £10° poprzez wychylenia réznicowe +10°/ — 20°
do jednostronnych wychylen jedynie do géry 4+0°/ — 30°), usterzenia wysokosci (symetryczne
oraz niesymetryczne — sterolotek) i kierunku. Liczba Reynoldsa odniesiona do $redniej cieciwy
aerodynamicznej wynosita ok. 1.6E+45 dla mniejszego modelu i 2,1E+5 dla modelu wigkszego.
Warto nadmienié¢, ze liczba Reynoldsa ma istotne znaczenie dla tarcia i przebiegu oderwania na
profilu w zakresie matych i umiarkowanych katow natarcia, natomiast ma drugorzedny wplyw na
charakterystyki aerodynamiczne modelu w zakresie duzych, pooderwaniowych katéw natarcia
oraz w przypadku wystepowania silnych przeptywoéw wirowych.

4. Wyniki pomiaréw

Wyniki pomiaréw silty no$nej dla modelu 6% i 4,5% klapy przedniej 30°, zerowych wychylen
klap tylnych i steru kierunku oraz réznych wychylen steru wysokosci w zakresie od —30° do
+20° przedstawiono na rys. 3.
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Rys. 3. Charakterystyka wspélczynnika sily nosnej dla dwéch wielkosci modelu, klapa przednia 30°

Jak wida¢, charakterystyki dla obu modeli réznia sie jedynie w zakresie katow natarcia
okoto 22° . Maksymalny wspdtczynnik sily nosnej dla zerowego wychylenia steru wysokosci
osiaga ok. 1,6-1,65, a kat natarcia maksymalnej sily nosnej (kat krytyczny) wynosi ok. 40°.

Wykresy na rysunku 4 przedstawiaja przebieg wspotczynnikéw momentu podluznego dla
modelu 4.5% dla dwéch polozen punktu redukeji momentu. Pierwszy odpowiada zapasowi sta-
tecznodci statycznej (przy zerowym kacie natarcia) —5%, drugi +10%, co odpowiada maksy-
malnemu przewidywanemu zakresowi wywazen samolotu. Jak widaé, mozliwe jest wywazenie
samolotu w zakresie do katéow natarcia ok. 50° przy zachowaniu wystarczajacego marginesu
zabezpieczajacego mozliwosé redukeji kata natarcia. Warto zauwazy¢, ze dla katéw natarcia po-
wyzej ok. 6° samolot staje sie statycznie stateczny dla przewidywanego tylnego potozenia srodka
ciezkosci.

Najskuteczniejszym sposobem sterowania poprzecznego w zakresie duzych katéow natarcia
jest jednostronne wychylanie klapolotek do géry. Wychylenie drugiej lotki do dotu nie powo-
duje juz zauwazalnej zmiany momentu przechylajacego, generuje jednak niekorzystny moment
kierunkowy. Wychylenie jednostronne generuje natomiast znaczny, korzystny (skoordynowany)
moment kierunkowy. Zmienia si¢ on nieco ze zmiana wychylenia steru wysokosci: jest on nie-
co mniej korzystny przy ujemnych (do géry) wychyleniach usterzenia poziomego. Skutecznosé
sterowania poprzecznego przy jednostronnych wychyleniach klapolotek jest znaczna do bardzo
duzych katéw natarcia — rys. 5.

Znacznie bardziej interesujacy jest przebieg charakterystyk skutecznosci steru kierunku —
rys. 6. W zakresie katéw natarcia do 23° ster kierunku jest bardziej skuteczny dla zerowego
wychylenia steru wysokosci. Jego skutecznosé jednak wyraznie spada do wartosci bliskiej zero
przy kacie natarcia 50°. Natomiast dla wychylenia steru wysokosci réwnego —20° skutecznosé
steru kierunku jest nieco nizsza przy mniejszych katach natarcia w poréwnaniu z wczesniejszym
przypadkiem, jednak zachowuje duza skutecznosé nawet przy katach natarcia ~ 50° oraz, co jest
szczegblne, nie generuje niekorzystnego momentu przechylajacego.
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Rys. 6. Skuteczno$¢ steru kierunku po wychyleniu o kat 20° dla wychylenia steru wysokosci —20° (a)
oraz 0° (b)

Najbardziej interesujacymi wielkosciami sg parametry Cnggyy, oraz LC D P przedstawione na
wykresie Bihrle-Weizmanna. Charakterystyki zaréwno pochodnych momentu odchylajacego, jak
i przechylajacego po kacie §lizgu przy duzych katach natarcia sg nieliniowe. Wyznaczane one byty
metoda réznicowa: Clg = [C1(3) —Cl(—p)]/(2/) i podobnie Cng. W zaleznosci od wartosci kata
glizgu +3 pochodne przyjmuja nieco inne wartosci, co zmienia réwniez uktad wykresu Bihrle-
Weizmanna. Generalnie lepsze przebiegi (silniejsza tendencja do redukcji powstalego odchylenia)
wystepuja dla wiekszych katéw Slizgu, co wydaje sie korzystne. Kolejne rysunki przedstawiaja
przebieg wykresow wyznaczanych dla pochodnych réznicowych wyznaczonych dla $§lizgéw odpo-
wiednio £2° (a), £5° (b), £10° (c), £20° (d). Na rysunku 7 przedstawiono wykresy dla kata
wychylenia steru wysokosci 0°, ktéry koreluje z warunkami tylnego potozenia srodka cigzkosci.
Na rysunku 8 przedstawiono przebiegi dla kata wychylenia steru wysokosci —20°, ktéry kore-
luje z przednim potozeniem Srodka ciezkosdci. Generalnie nalezy uznaé, ze przebiegi sa bardzo
korzystne w catym zakresie warunkéw pomiaréw, przy czym uktad staje sie szczegdlnie odporny
na odchylenie toru lotu przy wiekszych zaburzeniach ($lizgach).

5. Podsumowanie i wnioski

W referacie przedstawiono wyniki badan modelu samolotu zaprojektowanego do operowania
na duzych katach natarcia. Wyniki obejmowalty wylacznie konfiguracje z klapa przednia wychy-
long na 30°. Uzyskane wyniki sugeruja mozliwo$¢ zapewnienia rownowagi podiuznej samolotu
dla rozpatrywanego zakresu potozen srodkéw ciezkosci do katéw natarcia ok. 50°. Jednocze-
$nie wydaje sie mozliwe utrzymanie na stosunkowo dobrym poziomie sterownosci poprzecznej
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Rys. 7. Wykresy Bihrle-Weizmanna dla zerowego wychylenia steru wysokoéci oraz czterech wartosci
katéw §lizgu: +£2° (a), £5° (b), £10° (c), £20° (d)
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Rys. 8. Wykresy Bihrle-Weizmanna dla steru wysokosci wychylonego na —20° oraz czterech wartosci
katéow Slizgu: +2° (a), £5° (b), £10° (c¢), £20° (d)
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i kierunkowej samolotu w tym samym zakresie katéw natarcia, chociaz wymagato to bedzie za-
implementowania pewnych praw sterowania (z zastosowaniem kombinacji wychylen steréw na
duzych katéw natarcia). Takze przebiegi wykreséw Bihrle-Weizmanna sugeruja poprawne zacho-
wanie dynamiczne samolotu, bez tendencji do zbaczania (,departure”) i nieprawidlowej reakcji
na dzialania pilota w takim samym zakresie katéow natarcia.
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A wind tunnel test of the model of a highly maneuverable aircraft
at high angles of attack

The paper discusses results of a low wind tunnel test of the model of a highly maneuverable aircraft
at high angles of attack. The main aim of the work was definition of the geometry that fulfilled required
aerodynamic characteristics at high, overcritical angles of attack. In order to control the external shape
of modified models, the full parametric representation of the CAD geometry was used. The wind tunnel
models were produced using 3D printers, based on the Fused Deposition Modeling method. This allowed
a relatively fast and cheap model prototyping while maintaining full control of the external geometry. The
tests were performed in a low speed wind tunnel using an internal balance. Two models having 6% and
4.5% scale of the full size plane were tested. The static aerodynamic characteristics of the final version
of the model indicated correct properties at high angles of attack.
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W artykule przedstawiono wplyw optymalizacji spektrum mocy wymuszen Multisine na
jakosé przeprowadzonej identyfikacji systeméw. W tym celu przeanalizowano dwa typy ma-
newréow. W pierwszym z nich do wzbudzenia obiektu wykorzystano klasyczne wymuszenia
Multisine z jednorodnym spektrum mocy. Drugi przypadek polegal dodatkowo na dokona-
niu optymalizacji spektrum mocy zastosowanego sygnalu. Jako funkcje kosztu przyjeto RPF
(Relative Peak Factor). Oba zbiory wymuszen wykorzystano do uzyskania odpowiedzi mode-
lu, ktérego parametry nastepnie estymowano. Do identyfikacji parametrycznej wykorzystano
metode bledu wyjscia. Obliczenia przeprowadzono w $rodowisku Matlab 2009b.

1. Wprowadzenie

Przemyst lotniczy jest jedna z najbardziej innowacyjnych galezi gospodarki. Rozwdéj tego
sektora zawdziecza sie wieloletniej tradycji, wysokiej kulturze technicznej, ciaglej restruktu-
ryzacji i naplywowi inwestycji od potowy lat 90. Juz w 2008 roku rynek lotniczy zrealizowal
przychody przekraczajace miliard USD. W dalszym ciggu projektowanie obiektow latajacych
wiaze si¢ z podejmowaniem wyzwan. Jednym z najwazniejszych kryteriow jest zapewnienie co-
raz wyzszego poziomu bezpieczenstwa podczas uzytkowania. Istotnag role w tej kwestii pelnig
symulatory lotu, ktére umozliwiaja pilotom m.in. trening w sytuacjach kryzysowych. W tym
celu wykorzysta¢ mozna pelne symulatory lotu — Full Flight Simulator (FFS). Bardzo dokladnie

Rys. 1. Pelny symulator lotu
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odwzorowana replika kokpitu jest potaczona z systemem ruchu odpowiedzialnym za symulacje
zachowania obiektu w czasie trenowanej operacji. Zaawansowany system wizualizacji zapewnia
widok réwniez poza kokpitem, a zastosowanie odpowiednio rozmieszczonych sitownikéw odpo-
wiada za wrazenia ruchowe.

Model matematyczny pelnego symulatora lotu zawiera pochodne aerodynamiczne opisujace
ruch obiektu rzeczywistego. Ich uzyskanie wymaga przeprowadzenia serii lotéw testowych wy-
branego samolotu. Warto zaznaczy¢, ze koszt przeprowadzenia préob w locie jest wielokrotnie
wiekszy od samej budowy tego urzadzenia. Z tego powodu duza uwage skupia si¢ na zaprojekto-
waniu odpowiednich wymuszen pozwalajacych na rejestracje odpowiednio bogatej w informacje
odpowiedzi obiektu w jak najkrotszym czasie. W klasycznym podejsciu wykorzystuje sie sygnaly
pozwalajace na wychylanie powierzchni sterowych w sposéb sekwencyjny. W artykule zostaty
zaprezentowane wymuszenia pozwalajace na jednoczesne wychylenie wszystkich powierzchni ste-
rowych, zachowujac ich niezaleznos¢ wzgledem siebie. Sprawdzono takze, w jaki sposéb energia
ulokowana w poszczegdlnych harmonicznych projektowanego sygnalu wymuszajacego wplywa
na ilo$¢ informacji o obiekcie zawartej w odpowiedzi samolotu.

2. Metoda 4M

Projektowanie wymuszen jest jednym z krokéw powszechnie stosowanej metody czterech M
(Manoeuvre, Measurement, Method, Model) opisujacej szereg dzialan, jakie nalezy wykonaé¢ po
to, aby wyznaczy¢ poszukiwane wartosci pochodnych aerodynamicznych [1], [2].

Pierwszym z nich jest Manoeuvre. W tym etapie miesci si¢ zaplanowanie i wykonanie opty-
malnego eksperymentu identyfikacyjnego. Kazdy manewr planowany jest wedlug nastepujacej
procedury:

e okreslenie warunkéw lotu i konfiguracji statku powietrznego w punkcie rownowagi,
e wychylenie powierzchni sterowych, wykonanie manewru,
e powrdt do stanu réwnowagi,

e wielokrotne powtérzenie manewru w celu zminimalizowania btedéw losowych.

Doboér sygnatéw wymuszajacych polega na okresleniu ich typu, czasu rozpoczecia, amplitudy
oraz dtugosci trwania. W klasycznym podejéciu mozna tego dokonaé¢ w oparciu o odpowiednie
charakterystyki amplitudowe. Nastepnie w trakcie trwania lotu przeprowadzany jest ekspery-
ment, w ktérym pilot bezposrednio lub poprzez komputer pokitadowy zadaje zaprojektowane
wymuszenia w celu wykonania manewru.

W kolejnym etapie (Measurement) przeprowadza sie pomiar i rejestracje sygnaléw, tj. para-
metrow lotu oraz wychylenn powierzchni sterowych w trakcie trwania eksperymentu. Rejestrowa-
ne sg np. predkosci i przyspieszenia liniowe, predkoéci katowe, katy aerodynamiczne. Otrzymana
odpowiedz samolotu jest wykorzystywana w pozniejszym etapie do aktualizacji struktury modelu
oraz estymacji jego parametrow.

Trzecim krokiem jest dobdr metody identyfikacji i estymacja (Method). Dotyczy to zaréwno
dziedziny, w ktérej dokonywana bedzie estymacja, jak i sposobu, w ktéorym wykonywana zosta-
nie identyfikacja. Nalezy zatem okresli¢, czy estymacja bedzie dokonywana w dziedzinie czasu,
czy czestotliwosci. Dziedzina czasu jest bardziej intuicyjna i pozwala na identyfikacje modeli
nieliniowych. Natomiast dziedzina czestotliwosci pozwala na estymacje parametrow w czasie
rzeczywistym i szybka redukcje danych poprzez pominiecie sktadowych dotyczacych wyzszych
czestotliwoscei (np. szum pomiarowy). W tym etapie nalezy réwniez okresli¢ klase metod, ktéra
zostanie wykorzystana do przeprowadzenia identyfikacji. W przypadku statkéw powietrznych
stosowane sa metody bledu réwnania (Equation Error Methods), metody bledu wyjscia (OQutput
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Error Methods), metody bledu filtru (Filter Error Methods), a nawet sztuczne sieci neuronowe
(Artificial Neural Networks).

Ostatnim sposréd 4M jest stworzenie modelu matematycznego (Model), ktérego odpowiedZ
bedzie obliczana w procesie estymacji. Dla zagadnien prostych moze to by¢ model liniowy zawie-
rajacy wymiarowe pochodne aerodynamiczne. Dla bardziej ztozonych probleméw rosnie stopien
komplikacji modelu. Moze by¢ on nieliniowy, w ktérym nalezy uwzglednié¢ zmiane masy, $cisli-
wos¢, efekt przyziemny, oblodzenie oraz wiele innych zagadnien. Nalezy zadbaé o to, by struktura
modelu byta odpowiednio zlozona, aby uchwyci¢ wszystkie istotne cechy obiektu. Jednoczes$nie
nie moze by¢ zbyt skomplikowana, bo utrudni to proces estymacji i pézniejszej analizy wynikéw.

" Optymalne L Statek | | Rejestracja
Pl Sygnaly wejsciowe powietrzny Parametrow lotu
E
*  Model +
*  Walidacja e . )
parametrow stopu _
| aktualizacja
Svmulaga ll

]
Rys. 2. Schemat metody 4M

Po wykonaniu wymienionych etapow nalezy jeszcze zweryfikowaé poprawnosé uzyskanych
wynikéw. Dokonuje sie tego m.in. przez poréwnanie odpowiedzi uzyskanych z modelu matema-
tycznego z tymi zarejestrowanymi dla obiektu rzeczywistego. Przeprowadza si¢ réwniez wali-
dacje zbiorem danych niewykorzystywanym do estymacji. Moze sie bowiem okazaé, ze istnieje
inny zbiér parametréw prowadzacy do tego samego rozwiazania. Do walidacji wykorzystuje sie
takze inne wskazniki jako$ci estymat, np. funkcje kosztu, odchylenie standardowe, wspétczynniki
korelacji, funkcje koherencji. Schemat metody 4M przedstawiono na rys. 2.

3. Projektowanie wymuszen Multisine

Jednym z typéw sygnaléow stosowanych w identyfikacji parametrycznej statkéw powietrznych
do wzbudzenia obiektu sg wymuszenia Multisine, ktore stanowia superpozycje funkcji sinus
o réznych czestotliwo$ciach. Moga by¢ projektowane w ten sposéb, by posiadaly szerokie pasmo
czestotliwosei, co umozliwia stosowanie ich, gdy brak jest dobrego modelu a priori [6], [9)].

Szczegdlnym przypadkiem Multisine sg wymuszenia harmoniczne, w ktorych sktadowe o da-
nej czestotliwosdci sa wielokrotnosciami czestotliwosci bazowej. Wychylenia powierzchni stero-
wych realizowane przy pomocy takich sygnaléw opisane sa zaleznoscia [7], [8]:

M
uj = Z A sin(27 fit + pr) (3.1)
k=1
gdzie A — amplituda k-tej harmonicznej, ¢ — kat przesuniecia fazowego, fi — czestotliwosé,
t — czas, M — liczba harmonicznych.
Czestotliwo$é¢ bazowa fo dobiera sie na podstawie czasu trwania wymuszenia 7':

1

fo= (3.2)
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Dolna granice analizowanego zakresu czestotliwosci okresla dwukrotnosé czestotliwosci bazowej,
za$ gorng dla wiekszosci statkow powietrznych mozna przyjaé na poziomie 2 Hz.

Szczegdlng cechg Multisine jest ich mutualna ortogonalnosé. Oznacza to, ze wymuszenia tego
typu nie powoduja korelacji pomiedzy parametrami modelu, jesli ich czestotliwosci sa harmonicz-
nie powigzane. Ta cecha Multisine pozwala w latwy sposéb uzyskaé ,niezalezne” wymuszenia.
W tym celu sterowi wysokosci, lotkom oraz sterowi kierunku wystarczy przypisa¢ rézne harmo-
niczne i bedzie mozna dokonaé ich jednoczesnego wychylenia bez obnizenia jakosci informacji
zawartej w odpowiedzi obiektu.

Dla kazdego wyjscia j, amplitudy poszczegdlnych sktadowych k& moga by¢ dobrane w taki
sposob, aby osiagnaé¢ pozadane spektrum mocy sygnatu:

Ach = Aj, ’pj,k‘ (33)

gdzie p; 1 jest mocg k-tej harmonicznej przypisanej do j-tej powierzchni sterowej.

W celu wyznaczenia optymalnego sygnalu Multisine wyznacza sie katy przesunieé¢ fazo-
wych ¢g. Dokonuje sie tego poprzez minimalizacje Relative Peak Factor (RPF), ktory jest miara
efektywnosci danej powierzchni sterowej:

max u; — min u;
2v/2rms(u;)

gdzie rms oznacza srednig kwadratowa wychylenia j-tej powierzchni sterowej u;.

Minimalizacja RPF stosowana jest w celu wyznaczenia sterowania, w ktérym jak najwigksza
energia sygnalu uzyskiwana jest dla jak najmniejszego zakresu wymuszen. Przebieg zaprojekto-
wanych sygnaléw Multisine dla trzech powierzchni sterowych (gdzie dg, d4, 0 to odpowiednio
wychylenie steru wysokosci, lotek i steru kierunku) przedstawiono na rys. 3.

RPF(5;) =

(3.4)
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Rys. 3. Przebieg sygnalow Multisine

Do zaprojektowania manewru z wymuszeniami Multisine, gdy nie dysponuje si¢ wstepna
wiedza o obiekcie, mozna zastosowaé¢ jednorodne spektrum mocy. W ramach pracy wielokrotno-
Sci czestotliwodci bazowej zostaly réwnomiernie, naprzemiennie roztozone pomiedzy wszystkie
powierzchnie sterowe w nastepujacej kolejnosci: ster wysokosci, lotki, ster kierunku. Wymuszenie
rozpoczyna sie w 5 sekundzie lotu i koniczy w 25 sekundzie.

Znajomos¢ modelu a priori obiektu pozwala na polozenie wickszego nacisku na wybrane
harmoniczne. W ramach prowadzonych badan postanowiono sprawdzi¢, czy brak wstepnej wie-
dzy o statku powietrznym moze by¢ zrekompensowany przez optymalizacje spektrum mocy pod
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katem minimalizacji RPF. Ze wzgledu na liczne minima lokalne do wyznaczenia niejednorod-
nego spektrum mocy wykorzystano algorytm genetyczny z rankingiem liniowym, krzyzowaniem
jednorodnym i mutacja.

Uzyskane jednorodne i niejednorodne spektrum mocy, ktére nastepnie wykorzystano do za-
projektowania wymuszen, przedstawiono na rys. 4.

I ster wysokosci [ lotki [ ster kierunku

0.08 ‘ . ‘ 018
0.07} 0.16}
| 0.14
>
12
é 0.05/ 0
% 004 0.10/
g2 0.08|
<11} [
0.03 0.0l
A2 0.04/
0.01} 0.02|
0.00 0.00
0.0 0.5 1.0 1.5 20 0.0 0.5 1.0 1.5 2.0

czestotliwos¢ [Hz] czestotliwos$¢ [Hz]

Rys. 4. Jednorodne i niejednorodne spektrum mocy

4. Model matematyczny ruchu samolotu

Uzyskane wymuszenia z jednorodnym i niejednorodnym spektrum mocy zostaly wykorzysta-
ne do wzbudzenia modelu symulacyjnego samolotu Airbus A400M. W ramach pracy przyjeto
model liniowy uzyskany przy nastepujacych zalozeniach [3]:

e samolot rozpatrywany jest jako nieodksztalcalna bryla sztywna o stalej masie, szeSciu

stopniach swobody i ruchomych powierzchniach sterowych,

e samolot ma pionowa plaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,

e brak wplywu wychylen powierzchni sterowych na zmiany charakterystyk bezwtadnoscio-
wych,

e liniowa zalezno$¢ pomiedzy wychyleniami powierzchni sterowych a sitami i momentami
aerodynamicznymi,

e oplyw quasi-stacjonarny,

e stala wartos¢ przyspieszenia ziemskiego,

e brak uwzglednienia wplywu wiatru.

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu wyprowadzono w uktadzie wspétrzednych Oxyz
sztywno zwigzanym z samolotem. Poczatek ukladu O znajduje sie w srodku masy obiektu,
08 Oz pokrywa sie z osig podtuzna samolotu, o§ Oy skierowana jest wzdluz skrzydel, o Oz
jest dopelnieniem prawoskretnego ukladu wspétrzednych. Dynamiczne réownia ruchu uzyskano,
stosujac zasade zamiennosci pedu I i zasade zmiennosci kretu Ko dla uktadu poruszajacego
sie:

%I+Q><H:FZ 5I(SStO+QxKo:M6 (4.1)
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gdzie F* jest wektorem sil zewnetrznych, Mg to wektor momentu sit zewngtrznych wzgledem
punktu O, natomiast 2 = [P, Q, R]T jest wektorem predkosci katowej.
W rezultacie uzyskano:

m(U + QW — RV) = X — mgsin©
m(V — PW + RU) =Y 4 mgsin @ cos ©
m(W + PV — QU) = Z 4 mg cos & cos ©
I,P— IR+ (I, - I,)QR —I,,PQ =L
L,Q+ (I = L)PR + I,.(P* + R*) = M (4.2)
LR—I1.P+ (I, ,)PQ+ ,.QR=N
=P+ Qsindtg® + RcosPtgO
6= Qcos® — Rsin®
¥ = QsinPsecO + R cos P sec O
gdzie:
e wektor sil aerodynamicznych F = [X,Y, Z]|T, [N]
e moment sit aerodynamicznych M = [L, M, N|T, [Nm]
e wektor predkosci liniowej samolotu Vo = [U, V, W], [m/s]
e wektor predkosci katowej samolotu 2 = [P, Q, R]T, [rad/s]
e momenty bezwladnosci I, I, I., [kgm?]
e moment dewiacyjny I, [kgm?]
e katy przechylenia, pochylenia, odchylenia @, ©, ¥, [rad].
Zlinearyzowanie réwnan (4.2), wykorzystujac teorie matych zaburzen oraz przedstawienie sit
i momentéw aerodynamicznych poprzez ich rozwiniecie w szereg Taylora, pozwolito na utworze-

nie struktury modelu, ktéra umozliwia zapisanie dynamicznych réwnan ruchu samolotu w postaci
zmiennych stanu [3]:

x = Ax + Bu (4.3)
gdzie
x = [Au, Aa, Aq, A8, AB, Ap, Ar, Ag|* u=[Adg, Ad, ASp|T
(X Xo Xq—Upay gcosOg 0 0 0 0 i
Zy Zo  Zg+1 —Uisin@() 0 0 0 0
0
M, M, M, 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0 0
A - g
0 0 0 0 Ys Y,+ap Y, -1 700880
0
0 0 0 0 Ly L, L, 0
0 0 0 0 Ny N, N, 0 (4.4)
L O 0 0 0 0 1 tg Oy 0 i
(X5, 0 0]
Zs, 0 0
Ms, 0 0
0 0 0
B—
0 Y5, Yo
0 Ls, Ls,
0 N5, N,
L0 0 0|
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Liniowy uktad stacjonarny opisuja zatem réwnania:

% = Ax(t) + Bu(t) + b,

y = Cx(t) + Du(t) + by (4.5)

gdzie x — wektor stanu, y — wektor wyjscia, u — wektor sterowania, A — macierz stanu, B — ma-
cierz sterowania, C — macierz wyjscia, D — macierz przenoszenia, b, — wektor szumu przetwa-
rzania, b, — wektor szumu pomiarowego, t — czas.

Macierz wyjscia C dana jest zaleznoscia:

Igxs
X, Xa Xy 0 0 0 0 0

C=1 0 0 0 VoYs WY, WY, 0 (4.6)
U2, UgZ, UogZ; O 0 0 0 0
gdzie Igxg jest macierza jednostkowa.
Macierz przenoszenia D zdefiniowana jest nastepujaco:
Osx3
X5 0 0
D= B 4.7
0 VoY, Y, 1)
UoZs, 0 0

gdzie Ogx3 jest macierzg zerowa.
Wektor wyjscia y uzyskano przy wykorzystaniu wektora stanu x oraz przyrostéow sktadowych
przyspieszenia liniowego, otrzymanych w oparciu o II zasade dynamiki Newtona:

y = [Au, Aa, Aq, A, AB, Ap, Ar, Ap, Aay, Aay, Aaz]T (4.8)
Wektor szumu przetwarzania b, zdefiniowany zostal jako:

bac = [bzw bzaa ba:qv bx@v bxﬁa ba:pa bJ?T’7 bzqﬁ]T (49)
natomiast wektor b, odpowiada za przesunigcie wartosci wyjscia i przyjmuje postac:

b, = [byua bya s by by97 byﬁa byp, by, byd)a byaz s byay, byaz]T (4.10)

5. Identyfikacja parametryczna

Identyfikacja systemu jest dziatlaniem pozwalajacym na uzyskanie modelu matematyczne-
go analizowanego zagadnienia na podstawie pomiaru sygnaléw wejsciowych i wyjsciowych [4].
W trakcie badan statkow powietrznych badany obiekt przedstawiany jest zazwyczaj jako model
parametryczny posiadajacy okreélong strukture z nieznanym zbiorem wspotczynnikéw. W kolej-
nych krokach procesu dokonuje sie estymacji parametrow modelu oraz aktualizuje jego strukture,
czyli przeprowadza jego identyfikacje parametryczna.

W pracy, ze wzgledu na brak szumu przetwarzania, do identyfikacji pochodnych aerodyna-
micznych zastosowano metode bledu wyjscia (OQutput Error Method). W rezultacie wyznaczono
zbidér parametréw modelu minimalizujacy btad wyjscia e zdefiniowany jako réznica miedzy sy-
gnalem pomiarowym z a estymowana odpowiedzig modelu y:

e=z—Yy (5.1)

Schemat metody btedu wyjscia przestawiono na rys. 5.
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Rys. 5. Schemat metody bledu wyjscia

W pracy zagadnienie identyfikacji zostato sformulowane w dziedzinie czasu i rozwigzane,
stosujac zasade najwiekszej wiarygodnosci (Mazimum Likelihood Principle). Podejscie to opie-
ra sie na wyznaczeniu zbioru parametréow, ktéry w najlepszym stopniu odpowiada obiektowi
rzeczywistemu 1 realizowane jest poprzez znalezienie zbioru parametrow, ktory maksymalizuje
prawdopodobienstwo warunkowe p obserwacji wektora pomiaréw z dla zadanego zbioru para-
metréw modelul5]:

0 = arg max p(z|0) (5.2)

W rezultacie dla modelu systemu Multi-Input Multi-Output (MIMO), z n wyjsciamii N dys-
kretnymi punktami czasowymi {, opisanego wielowymiarowym rozktadem normalnym z niezna-
ng macierzg kowariancji bledéw estymat i wzajemnie nieskorelowanymi btedami pomiarowymi,
wyznaczenie estymat polega na minimalizacji funkcji celu J:

n N
70 =11y Slatte) - s (53)

6. Analiza wynikéw

Wybrane przebiegi czasowe parametrow lotu uzyskane w opisany powyzej sposéb dla ma-
newréw z wymuszeniami Multisine o jednorodnym oraz niejednorodnym spektrum mocy przed-
stawiono na rys. 6. Wielkosci zmierzone (tj. uzyskane z modelu symulacyjnego) zaznaczono linig
ciagla, zas symbol * oznacza przebiegi parametrow uzyskane na podstawie zidentyfikowanego
modelu. W celu zwigkszenia czytelnosci na rysunku dokonano redukcji punktéow dla modelu
estymowanego.

Na podstawie rys. 6 widaé, ze dla obu manewrow odpowiedzi obiektu zarejestrowane dla
modelu symulacyjnego oraz uzyskane z identyfikacji niemal idealnie sie ze soba pokrywaja. W obu
przypadkach bylo to mozliwe ze wzgledu na identyczng strukture modeli symulacyjnego oraz
identyfikowanego, a takze brak zaktdcen.

W celu doktadniejszego poréwnania liczby informacji, ktére oba analizowane manewry niosa
o obiekcie, wykorzystany zostal btad wzgledny estymat. Na rys. 7 przedstawiony zostal btad
wzgledny pomiedzy warto$ciami pochodnych aerodynamicznych modelu oraz ich wartosciami
uzyskanymi z estymacji dla obu analizowanych manewréw.

Wartosci btedu wzglednego otrzymane dla manewru z niejednorodnym widmem mocy
w wiekszosci przypadkéw przewyzszaja te uzyskane dla spektrum jednorodnego. Jednak w dal-
szym ciggu nie sg wysokie, a najwiekszy blad wzgledny wynosi niewiele ponad 2%.
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Rys. 7. Warto$¢ btedu wzglednego dla wybranych pochodnych aerodynamicznych

W celu sprawdzenia poprawnosci zastosowanej Sciezki postepowania dokonano walidacji wy-
nikéw, wykorzystujac takze inny rodzaj wymuszenia. Samolot wzbudzono sygnatem dublet roz-
poczynajacym sie w 10 sekundzie o czasie trwania 2 sekund. Wymuszenia zadano oddzielnie dla
kazdej osi i ponownie dla kazdego manewru stwierdzono niemal idealne dopasowanie pomiedzy
odpowiedziami modelu oraz estymowanymi.

7. ‘Whnioski

W artykule przedstawiono proces projektowania sygnaléw Multisine o jednorodnym i niejed-
norodnym spektrum mocy w celu sprawdzenia, jak duzy wplyw moze mie¢ optymalizacja energii
ulokowanej w poszczegdlnych harmonicznych. Oba zaprojektowane zbiory wymuszen wykorzy-
stano do wzbudzenia obiektu, ktérego odpowiedzi nastepnie zarejestrowano. Dla tak uzyskanych
danych przeprowadzono identyfikacje pochodnych stabilnosci i sterowania dla obu manewrow.

Okazalo sie, ze zmiana mocy ulokowanej w poszczegdlnych harmonicznych w proponowany
sposOb nie przynosi duzych korzysci. Moze mie¢ to zwiazek z wymiarami przestrzeni poszukiwan
i by¢é moze nalezy ja ograniczyé¢ przy uzyciu wstepnej wiedzy o obiekcie lub zastosowaé inna
metode ewolucyjna do wyznaczenia minimum funkcji kosztu, np. optymalizacje rojem czastek
(Particle Swarm Optimization) czy Jumping Frog Optimization.
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Ze wzgledu na zalozenia przyjmowane przy projektowaniu sygnaléow wejéciowych struktura
modelu symulacyjnego byla taka sama, jak struktura modelu uzyta podczas estymacji. Umozli-
wilo to uzyskanie niemal idealnego dopasowania pomiedzy odpowiedziami modelu symulacyjnego
i estymowanego, co nie byloby mozliwe w przypadku obiektu rzeczywistego, np. ze wzgledu na
szumy i bledy losowe. Uwzglednienie dodatkowych elementéw w modelu symulacjnym, wplywu
szumu przetwarzania oraz bledéw losowych moze byé¢ tematem dalszych prac badawczych.
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Multisine power spectrum optimization for aircraft Sys-ID

In the article, influence of the Multisine power spectrum optimization over the system identification
accuracy is investigated. Two kinds of manoeuvres are analysed. In the first case, the Multisine inputs
with uniform power spectrum have been used to excite the object. The power spectrum in the second case
has been optimized by using RPF (Relative Peak Factor) as the cost function. The aircraft response for
each manoeuvre is registered and used for estimating stability and control derivatives. The Output Error
Method has been selected to perform the system identification. The evaluations have been performed in
Matlab 2009b environment.
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W niniejszym artykule przedstawiono analize drgan samowzbudnych typu tarciowego na
przyktadzie oscylatora na tasémociggu. W pracy wykorzystano cztery prawa tarcia: Panow-
ki, Coulomba oraz dwie charakterystyki tarcia opisane funkcja kwadratowa i liniowa. Na
podstawie obliczen numerycznych przeprowadzonych w $rodowisku Matlab zbadano zacho-
wanie ukladu dla nastepujacych parametrow: masa, wspdlczynnik sprezystosci sprezyny,
wspoélczynnik tlumienia wiskotycznego, predkosé tasmy oraz wspolezynnik tarcia.

1. Wprowadzenie

Uktadem samowzbudnym nazywamy taki uktad, w ktérym podczas drgan wystepuje doptyw
energii z zewnatrz powodujacy ich narastanie lub tylko podtrzymujacy drgania okresowe [4].
Przyktadami takich drgan sa: drgania két podczas ostrego hamowania, ,,piszczenie” hamulcow,
drgania noza tokarskiego, drgania generatoréw elektrycznych, galopowanie przewodow, flatter
klasyczny, shimmy itd. Mechanizm drgan samowzbudnych mozna przedstawi¢ za pomoca sche-
matu blokowego pokazanego na rys. 1. Uktadem drgajacym moze by¢ np. odksztalcalne skrzydto,
oscylator harmoniczny lub uktad elektryczny. Do uktadu drgajacego dostarczana jest energia ze
zrodla nieoscylacyjnego np. ustalony opltyw powietrza lub bateria akumulatoréw. Doptyw ener-
gii do uktadu jest regulowany przez ,zawér”. W przypadku flatteru zawér stanowi sprzezenie
drgan gietnych oraz skretnych, w przypadku drgan typu tarciowego zaworem jest nieliniowa
charakterystyka tarcia. Zasadnicza cecha ukladéw, w ktorych wystepuja drgania samowzbudne
jest sprzezenie zwrotne, ktore nie wystepuje w innych uktadach drgajacych.

,,Zawor” )
Nieoscylacyjne Uktad Drgania

zrodto drgajacy
energii

Sprzgzenie zwrotne

Rys. 1. Schemat blokowy drgan samowzbudnych.

Drgania samowzbudne sa szczegoélnie istotne w technice lotniczej, poniewaz byly i nadal sa
przyczyna wielu katastrof [1], [3]. Pierwszym udokumentowanym wypadkiem lotniczym, w kt6-
rym stwierdzono wystapienie flatteru usterzenia byl wypadek brytyjskiego samolotu Handley
Page O/400 (rys. 2) na poczatku I wojny Swiatowej [2].

Celem niniejszej pracy jest przeprowadzenie analizy numerycznej drgan samowzbudnych na
przyktadzie uktadu oscylatora harmonicznego znajdujacego sie na ruchomym tasmociggu. Praca
stanowi etap wstepny badan nad charakterem drgan aeroelastycznych konstrukcji lotniczych.
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Rys. 2. Samolot Handley Page O/400 [9]

2. Sformulowanie problemu

Uktad ,oscylator na tasmociggu” sktada sie z klocka traktowanego jako masa punktowa,
sprezyny, ttumika oraz z tasmy rozpietej pomiedzy dwoma walcami, z ktérych jeden napedzany
jest za pomocy silnika (rys. 3).

Thumik
Sprezyna Masa
NI
N —{ T
@ _@/Walec

Tasma

Rys. 3. Model oscylatora na tasmociagu

W pracy przyjeto nastepujace zalozenia upraszczajace:
e ruch punktu materialnego odbywa si¢ tylko wzdluz tasmy,

o wszystkie sity w ukladzie dzialaja na punkt materialny,

e charakterystyka sprezyny jest liniowa,

e tlumik drgan zastepuje wszystkie mozliwe zjawiska ttumiace, ktore wystepuja w uktadzie,

e predkosé katowa walca napedowego jest stata,

e tasma jest wstepnie napieta,

e walce sg rozstawione na tyle daleko od siebie, aby punkt materialny nigdy nie osiagnat
skraju tasmy.

3. Model matematyczny

Poczatek uktadu wspolrzednych przyjeto w potozeniu réwnowagi oscylatora, przy czym o$
OX jest kolinearna z kierunkiem fragmentu taémy, w ktérym styka sie ona z masa. Dla zatozo-
nego uktadu wspotrzednych dynamiczne réwnanie ruchu punktu materialnego uwolnionego od
wiezéw (rys. 4) mozna zapisaé w postaci skalarnej jako:

MX = —Fx —Fo—T (3.1)
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gdzie: M — masa, X - przyspieszenie, F — silta sprezystosci, Fo — sita tltumienia wiskotycznego,
T — tarcie, U — predkosé¢ tasmy.

Rys. 4. Sily dzialajace na punkt materialny
Sila sprezystosci w réwnaniu (3.1) ma postac:
Fr =KX (3.2)

gdzie: K — wspolezynnik sprezystosci, X — polozenie masy na tasmie.
Sita ttumienia wiskotycznego dana jest zaleznoscia:

Fo=CX (3.3)

gdzie: C' — wspélezynnik tlumienia wiskotycznego, X — predkoéé bezwzgledna masy.
Tarcie T' zdefiniowane jest za pomoca wzoru:

T = p(w)Mg (3.4)
gdzie: g — przy$pieszenie grawitacyjne, p(w) — wspolezynnik tarcia w funkeji predkosci wzglednej
masy. Charakterystyki wspotczynnika tarcia p(w) opisano w rozdziale 3.1.

Po podstawieniu zaleznosci (3.2)-(3.4) do réwnania (3.1) otrzymano:

MX =-KX —CX — pu(w)Mg (3.5)

Poniewaz zmienne bezwymiarowe pozwalaja tatwiej poréwnywac ze soba rézne przypadki drgan
uktadu, w niniejszej pracy przeprowadzono ubezwymiarowanie parametréw ruchu [7], [8]. Cze-
stoéé¢ drgan wilasnych uktadu dana jest wzorem:

o= (3.6)

Bezwymiarowy czas ¢ zalezy od czasu wymiarowego t i czestoéci drgan wlasnych ukladu w,,:
t = wyt (3.7)

Predkosé bezwymiarowa tasmy wyrazona zostala jako:

. (38)
u = .
M gwy
Bezwymiarowe polozenie punktu materialnego:
K
T (3.9)

- X
Mg
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Po podstawieniu zwiazkéw (3.6)-(3.9) do réwnania (3.5) otrzymano réwnanie ruchu w postaci
bezwymiarowej:
Mgw? . K Mg C Mgw, .
Sl Y R — 3.10
Sy KMy, CMous ) (3.10)

Po podstawieniu do réwnania (3.10) predkosci wzglednej masy:
w==I—u (3.11)
réwnanie (3.10) daje sie zapisa¢ jako:

2
W niniejszym artykule przedstawiono wyniki analizy zachowania uktadu dla nastepujacych
wielkodci:

e parametru vy, ktéry przedstawiony jest jako:

CQ
=1 (3.13)

e bezwymiarowej predkosci tasmy wu.

3.1. Charakterystyki tarcia

Wyrézniamy dwa typy tarcia: statyczne oraz kinematyczne. Gtéwna réznica pomiedzy tymi
zjawiskami tkwi w predkosci wzglednej stykajacych sie cial. Przyjmuje sie, ze jesli punkt mate-
rialny nie porusza sie wzgledem tadmy (predko$é wzgledna jest réwna zeru), to aby go poruszy¢,
nalezy uzy¢ pewnej sity skierowanej réwnolegle do tasmy. Warto$¢ minimalna tej sity wynosi:

T = usR (3.14)

gdzie: R — warto$¢ sity nacisku prostopadta do powierzchni stykajacych sie cial, ug — wspoét-
czynnik tarcia statycznego.

Jezeli punkt materialny porusza sie wzgledem tasmy, wéwczas jego ruchowi sprzeciwia sie
sita skierowana przeciwnie do predkosci co mozna zapisaé jako:

T = uxR (3.15)

gdzie: px — wspotezynnik tarcia kinematycznego.

W niniejszej pracy wykorzystano cztery charakterystyki tarcia: Panowki, Coulomba oraz
dwie charakterystyki tarcia opisane funkcja kwadratowa i liniowa.

Charakterystyka tarcia Panowki wyrazona jest za pomoca funkeji [5], [6]:

p(w) = pgsgn (w) — k1w + rzw’
~ 3ps — pK ~ lps —pk (3.16)
N R3 =53
2 VL 2 v,
W niniejszej pracy do analizy ruchu oscylatora przyjeto wspoélczynniki tarcia: pug = 0,4,

pr = 0,25 oraz bezwymiarowa predkos¢ v, = 0,5. Charakterystyka tarcia Panowki przyjeta
zostala jako podstawa oceny dla pozostaltych charakterystyk.
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Charakterystyka tarcia Coulomba zaklada, ze wspélczynnik tarcia nie zalezy od predkosci
wzglednej, czyli:

1= fis (3.17)

Charakterystyki tarcia opisane funkcjg kwadratowa oraz liniowg zdefiniowane zostalty odpowied-

nio réwnaniami:
p(w) = 0,45gn (w) — 0,45w + 0,4sgn (w)w? (3.18)
p(w) = 0,4sgn (w) — 0,5w |

Opisane przez wzory (2.18) oraz (2.19) charakterystyki tarcia przedstawiono na rys. 5.

1

05r

0557 ——Char. liniowa
—+—Char. kwadratowa
——Char. Panowki
—Char. Coulomba

-1 -0.5 0 0.5 1

Rys. 5. Charakterystyki tarcia

4. Wyniki analizy numerycznej

4.1. Wplyw bezwymiarowej predkosci tasmy v na zachowanie uktadu

W niniejszej pracy do analizy drgan samowzbudnych oscylatora na tasmociagu przyjete
zostaly nastepujace parametry [7]: masa M = 0,5kg, wspoélezynnik sprezystosci K = 50N/m
oraz wspélczynnik ttumienia C' = 0,05 Ns/m. Dla tych parametréw fizycznych oraz dla modelu
tarcia Panowki zbadano zachowanie ukladu w zaleznosci od bezwymiarowej predkosci tasmy wu.
Ponizej zaprezentowano rézne zachowania masy w zaleznosci od predkosci tasmy wu.

e Dla zakresu predkosci tasmy |u| € (0,0000;0,4400) masa wykonuje drgania samowzbudne
niezaleznie od warunkéw poczatkowych; mozliwe jest réwniez zaobserwowanie cyklu gra-
nicznego. Po ustaleniu sie drgan mozliwe jest wyrdznienie dwoch etapoéw pojedynczego
cyklu. Pierwszym etapem jest ruch masy bez poslizgu z predkoscia tasmy. Drugim etapem
jest poslizg masy na tadmie, co przejawia sie tym, ze porusza sie ona w przeciwng strone
niz tasma. Dla bardzo matych predkosci taémy amplituda drgan jest bardzo niewielka. Dla
bezwymiarowych predkosci u z przedziatu (0,4300;0,4400) masa wykonuje drgania, w kto-
rych zanika etap ruchu bez poslizgu. Na rysunkach 6a oraz 6b przedstawiono odpowiednio
zaleznosci polozenia masy w funkcji czasu oraz trajektorie masy.

e Dla zakresu predkosci tasmy |u| € (0,4500; 0,4993) zaobserwowano drgania masy w po-
Slizgu wzgledem tasmy. Ponadto zauwazono, ze: 1) warunki poczatkowe maja wplyw na
czas ustalania sie drgan; 2) polozenie réwnowagi jest polozeniem niestatecznym. Polozenia
poczatkowe masy rézne od polozenia réwnowagi nie maja wplywu na zachowanie ukladu
w stanie ustalonym. Rysunki 7a oraz 7b przedstawiaja wykresy drgan odpowiadajace temu
zakresowi predkosci tasmy.
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Rys. 6. (a) Polozenie masy w funkcji czasu, (b) trajektoria masy; v = 0,01, u = 0,06
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Rys. 7. (a) PolozZenie masy w funkcji czasu, (b) trajektoria masy; xg = 0,2522, u = 0,45

e Dla predkosci tasmy |u| > 0,4993 drgania wygasaja niezaleznie od warunkéw poczatko-
wych, zas polozenie masy ustala sie w potozeniu rownowagi uktadu. W poprzednich przy-
padkach tarcie wystepujace w ukltadzie moglo zaréwno ttumié, jak i wzbudzaé drgania,
natomiast w tym przypadku tarcie jedynie tltumi drgania.

@ 0.6 : , (b)
0.4
x[-] x[-]
0.2
0o 50 100 150 ) 04 06

Rys. 8. (a) Polozenie masy w funkcji czasu, (b) trajektoria masy; v = 0,06, u = 0,55

4.2. Wplyw parametru v na zachowanie ukladu

W pracy zbadano réwniez zachowanie oscylatora dla réznych wartosci parametru v zdefi-
niowanego w rozdziale 3. Przyjawszy bezwymiarowa predkosé¢ tasmy u = 0,45 stwierdzono, ze
parametr ten musi by¢ dostatecznie maly, tak aby wystapily drgania ukladu. Na podstawie
wynikéow symulacji stwierdzono, ze graniczna wartos¢ tego parametru g, zalezy od predkosci
tasmy wu, co pokazano na rys. 9.
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Rys. 9. Graniczna wartos¢ parametru v w funkcji predkosci tasmy

4.3. Wplyw warunkéw poczatkowych na postaé¢ drgan

W niniejszej pracy przeanalizowano réwniez zachowanie uktadu dla réznych warunkéw po-
czatkowych. Analizujac wyniki analizy numerycznej, stwierdzono, ze warunki poczatkowe nie
wplywaja na stan ustalony drgan, a ponadto polozenie poczatkowe ma wiekszy wplyw na za-
chowanie ukladu w stanie nieustalonym niz predko$é poczatkowa. Dla polozenia poczatkowego
odpowiadajacego potozeniu réwnowagi, stan nieustalony drgan wydtuza sie.

4.4. Wplyw charakterystyki tarcia na postaé¢ drgan

W pracy zbadano cztery charakterystyki tarcia: Panowki, Columbowska, z funkcja kwadrato-
wa oraz z funkcja liniowg. Charakterystyka tarcia, zaproponowana przez Panowke byla punktem
odniesienia i stanowita kryterium oceny dla charakterystyk uproszczonych. Zgodnie z tym kry-
terium stwierdzono, ze rozwiazanie oparte o funkcje kwadratows jest zblizone do wzorcowego.
Analizujac dwie pozostale funkcje tarcia, wykazano, ze tarcie ma w tym przypadku silne wla-
Sciwosci ttumiace.

5. Podsumowanie

W niniejszej pracy przeprowadzono analize drgan samowzbudnych na przyktadzie oscylatora
harmonicznego umieszczonego na tasmociagu. Zbadane zostalo zachowanie ukladu w zalezno-
$ci od nastepujacych parametréw fizycznych: masa, wspotczynnik sprezystoéci, wspotczynnik
ttumienia, predko$é taémy oraz wspotczynniki tarcia. Na podstawie przeprowadzonej analizy
uktadu drgajacego stwierdzono, ze warunki poczatkowe nie maja wplywu na zachowanie ukla-
du. Ponadto stwierdzono, ze charakterystyki tarcia: liniowa oraz Coulomba nie nadaja si¢ do
wykorzystania w analizie numerycznej drgan tego uktadu.
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Friction induced self-excited oscillations of a mass on a moving belt

In this article, the analysis of friction-inducted self-excited oscillations is presented. Four different
friction characteristics were applied: Panowko’s, Coulomb’s and two characteristics consisting of piecewise
quadratic and piecewise linear functions. Solutions obtained in Matlab environment showed the system
behavior for different physical parameters such as: mass, coefficient of spring, viscous damping coeflicient,
belt speed and also for various friction characteristics.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XVII 2016

WYBRANE PROBLEMY PROJEKTOWANIA NAPEDU HYDRAULICZNEGO
DO UKELADU STEROWANIA SMIGEOWCEM BEZZALOGOWYM

LESZEK ULANOWICZ, PAWEL SZCZEPANIAK, GRZEGORZ JASTRZEBSKI, MICHAL JOZKO
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

e-mail: leszek.ulanowicz@itwl.pl; pawel.przemyslaw.szczepaniak@gmail.com; grzes.oficer@interia.pl; michal.jozko@itwl.pl

Zaprezentowane w artykule zagadnienia dotycza budowy bezzalogowych platform lataja-
cych w oparciu o do$wiadczenia nabyte podczas realizacji projektu ,,Bezzalogowy $migto-
wiec — robot do zadan specjalnych”. W artykule zostaly przedstawione zalozenia do projektu
i wybrane elementy toku procesu projektowania napedu hydraulicznego do uktadu sterowa-
nia $miglowcem bezzalogowym. Wskazano problemy podczas projektowania, wykonania oraz
badan napedu hydraulicznego do uktadu sterowania prototypem wielozadaniowego $migtow-
ca bezzalogowego. Przedstawiono wyniki badan prototypu oraz ich analize. Sformulowano
wnioski koncowe.

Stowa kluczowe: naped hydrauliczny, uklad sterowania, Smiglowiec bezzalogowy

1. Wstep

Przedstawione w publikacji zagadnienia dotycza napedu hydraulicznego do uktadu sterowa-
nia lekkim $migltowcem bezzatogowym. Celem pracy jest przedstawienie zagadnien z projektowa-
nia i badan napedu hydraulicznego do uktadu sterowania skokiem ogélnym i okresowym gltowicy
wirnika nosnego oraz skokiem $miglta ogonowego. Projekt tego napedu jest elementem skila-
dowym projektu wielozadaniowego lekkiego $miglowca bezzalogowego. Przeprowadzone prace
projektowe i badawcze pozwolily sformutowa¢ wnioski dotyczace procesu projektowania takich
systeméw dla lekkich $miglowcow bezzatogowych.

2. Wybrane elementy z procesu projektowania

Projektowanie uktadu hydraulicznego $miglowca bezzalogowego powinno uwzgledniaé¢ racjo-
nalny dobér schematu dzialania dostosowanego do wymagan eksploatacyjnych, przy catkowitej
pewnosci dzialania oraz przy mozliwie malym ciezarze i mozliwie wysokiej sprawnosci energe-
tycznej uktadu [6]. Dlatego tez w pierwszym etapie projektowania nalezy sformulowaé zalozenia
do projektu takiego uktadu [6], [3], [4]. Niezbedne sa schematy kinematyczne ukladu sterowania
$miglowcem, w tym umiejscowienie hydraulicznych elementéw wykonawczych oraz przewidywa-
ne wypadkowe sily potrzebne do sterowania plaszczyznami aerodynamicznymi wirnika no$nego
oraz $migla ogonowego. Dane te sa niezbedne do okreélenia obciazen eksploatacyjnych sitow-
nikéw. Na podstawie przewidywanych wartosci sil zewnetrznych dzialajacych na elementy wy-
konawcze napedu w warunkach eksploatacji i sposobu zabudowy na $miglowcu bezzalogowym
przeprowadza sie¢ dobér podstawowych parametréw, takich jak: skok roboczy oraz srednica si-
lownika [1], [3], [6], [7]. Rownie wazny jest zakladany zakres predkosci ruchu tloczyska sitownika,
co jest zwigzane bezposrednio z mozliwoéciami sterowania Smiglowcem przez operatora. Istot-
ny aspekt, ktéry nalezy wzia¢ pod uwage przy projektowaniu napedu hydraulicznego uktadu
sterowania Smiglowca bezzalogowego, to charakterystyki elektrohydraulicznych elementéw ste-
rujacych ruchem sitownika, zeby zapewni¢ zadowalajaca sterownosé. W przypadku $migtowcodw



254

L. Utlanowicz 1 inni

bezzatogowych jest to zadanie skomplikowane, gdyz urzadzenia te musza wspoélpracowaé z ukla-
dem autopilota lub uktadem zdalnego sterowania recznego. Z teoretycznego punktu widzenia
taki sposéb sterowania Smiglowcem jest trudniejszy, ze wzgledu na ,skumulowany” czas reakcji
operatora, ktory jest dtuzszy niz czas reakcji pilota $émigtowca zatogowego. Wynika to z cech
uktadu czltowiek-systemy tacznosci-maszyna. Pilot §miglowca zalogowego wykorzystuje wiecej
zmystéow pozwalajacych zachowa¢ rownowage Smigtowca niz operator na ziemi i szybkosé reakcji
na te odchylenia jest wigksza. W zwiazku z tym $migtowiec bezzalogowy musi charakteryzowac
sie wieksza niz zalogowy statecznoscia, co wplywa niekorzystnie na jego sterownosé [5], [8]. Ko-
lejnym powaznym problemem jest stabilno$é¢ pracy napedu hydraulicznego, ktora zwiazana jest
ze zmianami wymuszen i zakldcen bedacych efektem zmiennych w czasie lotu obciazen aerody-
namicznych. Szeroko ten problem zostal przedstawiony w pozycji [2]. Wedlug zaobserwowanych
kierunkéw w zakresie prac nad napedem hydraulicznym do ukltadu sterowania $migltowcem bez-
zalogowym mozna stwierdzi¢ dwa sposoby postepowania:
1) zaprojektowanie catkowicie nowego napedu hydraulicznego, z wykorzystaniem serwome-
chanizméw elektrohydraulicznych, adaptowanych z innych typéw urzadzen i dostosowy-
wanie do potrzeb $miglowca bezzalogowego (przyklad: ILX27),

2) dostosowanie istniejacego napedu hydraulicznego do zdalnego, bezzalogowego sterowania
$miglowcem (przyklad: SW-4 PZL Swidnik).

Majac to na uwadze, zaproponowany zostal tok projektowania napedu hydraulicznego uktadu
sterowania $miglowca bezzalogowego wedtug ponizszego schematu postepowania.

1. Okreslenie zatozen technicznych do projektowania, w tym:

— sil potrzebnych do sterowania ptaszczyznami aerodynamicznymi,

— sposobu sterowania hydraulicznymi elementami rozdzielczymi,

— rodzaju elementéw sterujacych i wykonawczych,

— rodzaju cieczy roboczej w uktadzie,

— sposobu zabudowy na $migltowcu,

— sposobu napedu zrédta energii hydraulicznej,

— parametréow proceséw roboczych i towarzyszacych oraz oszacowania ich wartosci,
— wymagan eksploatacyjnych.

2. Wykonanie wstepnych obliczen hydraulicznych.
3. Opracowanie projektu wstepnego napedu hydraulicznego, ktéry zawiera:
— architekture systemu,
— rozmieszczenie elementéw na Smiglowcu,
— analize masowa,
— wstepny dobor elementéw sktadowych.

4. Wykonanie obliczen hydraulicznych sprawdzajacych.
5. Opracowanie dokumentacji konstrukeyjnej, ktéra zawiera:
— obliczenia,
— schematy,
— rysunki,
— wykazy czedci,
— zasady montazu.

6. Opracowanie elementéw dokumentacji eksploatacyjnej (elementy instrukcji obsthugiwania
i uzytkowania, w zakresie dotyczacym napedu hydraulicznego).
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Podstawowymi danymi wejSciowymi do projektowania napedu hydraulicznego sa:
e maksymalne wartosci sit potrzebnych do sterowania lopatami wirnika Fg,

e zakres wartosci skoku roboczego sitownikéw H,.,

e zakres wartosci zakladanych predkosci ruchu ttoczyska sitownikéw v,

e zakres wartosci temperatury pracy,

e informacje dotyczace strategii eksploatacji.

W celu obnizania ciezaru napedu hydraulicznego w statkach powietrznych o przeznaczeniu
wojskowym powinno stosowaé sie instalacje o wysokiej wartosci ci$nienia roboczego [6]. Uklady
projektowane na wysokie wartosci cisnienia roboczego (powyzej 25 MPa), sa szczegdlnie wraz-
liwe na warunki eksploatacyjne i wymagaja wigkszej dokladnosci wykonania. Wiaze sie to ze
wzrostem wymagan dla cieczy roboczej i jej czystosci (klasy czystosci cieczy roboczej wg NAS
1638 lub PN ISO 4406) [9].

Elementy wykonawcze wraz ze zwigkszaniem ci$nienia roboczego sa mniejsze (przy uzyski-
wanej tej samej sile potrzebnej do sterowania), natomiast wzrasta masa armatury i przewodéw
lub konieczne jest stosowanie nieporéwnywalnie drozszych technologii wykonania i materiatéw
na te elementy. Istotny problem praktyczny stanowi réwniez dostepnosé czesci. Przyktadowo,
zastosowanie zaworu o dopuszczalnym cidnieniu pracy wynoszacym 20 MPa w instalacji, ktora
jest projektowana na 15 MPa jest dziataniem nieracjonalnym wedlug kryterium masy nape-
du hydraulicznego. Natomiast z punktu widzenia dostepnosci elementow, takie dziatanie jest
jedynym rozsadnym. Mozliwe jest zaprojektowanie i wykonanie takiego elementu dla danego
zastosowania, co jest jednak zbyt kosztowne i nieuzasadnione ekonomicznie. Maksymalne war-
tosci sit potrzebne do sterowania zwiazane sa obcigzeniami plaszczyzn aerodynamicznych topat
wirnika no$nego oraz rozwiazaniami kinematyki uktadu sterowania topatami, z ktérych wynika
réwniez catkowity skok roboczy tloczyska sitownikow. Zaktadana wartosci predkosci ruchu tto-
czyska zwiazane sa z wymagang dynamikg sterowania. Od zaktadanej predkosci ruchu elementéw
wykonawczych napedu zalezy zapotrzebowanie ukltadu na strumien ptynu hydraulicznego. Na-
tomiast od sily potrzebnej do sterowania lopatami zalezy cisnienie robocze w ukladzie i pole
powierzchni czynnej w silowniku hydraulicznym (1], [3], [6], [7].

Podstawowym warunkiem prawidtowego funkcjonowania napedu hydraulicznego jest zapew-
nienie elementom wykonawczym strumienia ptynu hydraulicznego o odpowiedniej wartosci (spel-
niony bilans: ,wydajno$é pompy-zapotrzebowanie”):

QrxQu=0Qz (2.1)

gdzie Qp — wydajnos¢ pompy hydraulicznej, Qg — strumien ptynu hydraulicznego z/do hydro-
akumulatora, @)z — zapotrzebowanie uktadu na strumien ptynu hydraulicznego:

Q=Y Qs+ a (2:2)

gdzie Y q; —sumaryczne przecieki wewnetrzne elementéw uktadu, > Qg — sumaryczna chtonnosé
sitownikéw serwomechanizméw w danej chwili pracy:

> Qs =Qs1+ Q2+ Qs + Qsso (2.3)

gdzie Qg1,2,3 — chtonnos¢ sitownikéw serwomechanizméw sterowania skokiem okresowym i ogol-
nym, (Qss, — chtonnos¢ sitownika serwomechanizmu sterowania skokiem $migta ogonowego.

Zaleznos¢ na chtonnosé, przyktadowo dla ruchu ttoczyska sitownika pierwszego ,w doél” ma
postac:

Ay H,
ZQSl _ Vitok _ Anor (2.4)

tr tr
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Rys. 1. Schemat ideowy napedu hydraulicznego do ukladu sterowana smiglowcem bezzalogowym:

1 — pompa hydrauliczna o zmiennej wydajnosci, 2, 3 — zawory jednokierunkowe, 4 — kréciec zasilania
naziemnego linii odplywowej, 5 — filtr hydrauliczny wysokiego cidnienia, 6 — kolektor zbiorczy linii
zasilania, 7 — presostat pompy awaryjnej, 8 — hydroakumulator pneumatyczny, 9 — pompa hydrauliczna
o stalej wydajnosci z napedem elektrycznym, 10 — zbiornik cieczy roboczej, 11 — kréciec zasilania
naziemnego linii wysokiego cisnienia, 12 — filtr niskiego cisnienia z odstojnikiem, 13 — zawor
bezpieczenstwa, 14 — kolektor zbiorczy linii odptywowej, 15 — manometr kontrolny,

16 — serwomechanizm elektrohydrauliczny, 17 — filtr niskiego ci$nienia, 18 — czujnik cisnienia,

19 — czujnik temperatury cieczy roboczej, 20 — zawér odcinajacy, Phe — przewody hydrauliczne

gdzie: Vo, — objetosé komory tlokowej wypelniona ptynem hydraulicznym, ¢, — czas wypelniania
plynem hydraulicznym okreslonej objetosci komory ttokowej, Ayor — powierzchnia ttoka, H, —
wypracowany skok ttoczyska.

Istotna czes$é strumienia (wydajnosci) pompy tracona jest na przecieki wewnetrzne elemen-
téw uktadu hydraulicznego. Podczas projektowania napedu hydraulicznego nalezy uwzglednié
te straty, gdyz w szczegdlnych przypadkach moga stanowi¢ one znaczng cze$é¢ zapotrzebowania
uktadu na strumien pltynu hydraulicznego [1], [3], [6], [7]. Duze wartosci strumienia przeplywa-
jacego z czesci zasilajacej do odplywowej sa szczegdlnie cecha elementéw sterowniczych suwako-
wych z przykryciem ujemnym, gdzie w konkretnym wysterowanym potozeniu odsadzenie suwaka
nie zakrywa catkowicie okien tulei. Ogdlna zaleznosé na przecieki wewnetrzne elementéw napedu
hydraulicznego $migltowca ma postac:

Z qi = qs1 +qs2 + 4s3 + gsso + q13 (2.5)

gdzie: gg1,2.3 — przecieki wewnetrzne rozdzielaczy sitownikéw serwomechanizméw, sterowania
skokiem okresowym i ogélnym, gss, — przecieki wewnetrzne rozdzielacza sitownika serwomecha-
nizmu sterowania skokiem Smigta ogonowego, q13 — przecieki wewnetrzne zaworu bezpieczenstwa.

Wielkos¢ strumienia ptynu hydraulicznego, przeptywajacego z czesci zasilajacej do odptywo-
wej zalezy réwniez od wielu innych czynnikéw [3], [6], [7], [10]. Szczegdlny wplyw na przecieki
wewnetrzne ma temperatura pltynu hydraulicznego, od ktoérej zalezy lepkosé i gestos¢ ptynu hy-
draulicznego. Ponadto od temperatury plynu zalezy temperatura elementéw hydraulicznych par
precyzyjnych. Wraz ze zmiana temperatury hydraulicznych par precyzyjnych, zmieniaja si¢ ich
wymiary (rozszerzalno$é¢ termiczna), a wiec luz ¢, pomiedzy jej elementami.
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W zwiazku z tym:

¢ = f(Ap, L, cr, v, p) (2.6)

gdzie: Ap — réznica chwilowej warto$ci cisnienia w czesci zasilajacej i odplywowej rozdzielacza,
[ — dlugo$¢ linii styku hydraulicznej pary precyzyjnej, ¢ — luz hydraulicznej pary precyzyjnej,
v — lepko$¢ kinematyczna plynu hydraulicznego, p — gestos¢ pltynu hydraulicznego.

Problem przeplywu plynu hydraulicznego jako cieczy jednorodnej i niejednorodnej przez
szczeliny w hydraulicznych parach precyzyjnych, obejmujacy rowniez wytyczne do projektowania
zostal szczegélowo przedstawiony w pozycji [10].

Kolejny etap procesu projektowania dotyczy doboru zrédla energii hydraulicznej, co wa-
runkuje mozliwosci uzyskiwania w uktadzie okreslonej wartosci maksymalnej cisnienia robocze-
go i strumienia cieczy roboczej w celu uzyskiwania odpowiednich predkosci ruchu elementéw
wykonawczych. Rodzaj zastosowanego zrédla energii hydraulicznej warunkuje rowniez sposob
rozwigzania uktadu hydraulicznego, zwlaszcza gdy uktad wymaga zmiennych predkosci ruchu
elementéw wykonawczych. Nalezy rowniez pamietaé o aspektach technicznych zwiagzanych z na-
pedem zrédta energii hydraulicznej. W analizowanym przypadku zastosowano pompe hydrau-
liczng o zmiennej wydajnosci, wielottokowa osiowa z wirujaca tarcza oporowa (rys. 2a). Zaleznosé
na strumien plynu hydraulicznego wytwarzany przez pompe ma postaé [1], [3], [6], [7]:

Qp = xzpnpgpn (2.7)

gdzie: xp — nastawa regulatora, np — predkos¢ obrotowa, gp — wydajnos¢ jednostkowa, n —
sprawno$¢ ogoélna.

(b) Q; [dm¥/min] Charakterystyka cisnieniowa pompy Abex AP1V-PI-0279
22 - -~ ~ - B

(@)

S

Cisnienie p [MPa]

Rys. 2. Pompa hydrauliczna Abex AP1V-PI-0279: (a) widok ogdlny na smiglowcu, (b) charakterystyka
cisnieniowa

Zakres nastawy regulatora zmienia si¢ w zakresie 0 + 1. Strumien wytwarzany Qp przez
pompe ma warto$¢ bliska zero w sytuacji, gdy zapotrzebowanie )z uktadu jest bliskie zero.
Sytuacja taka wystepuje przy braku ruchu drazkami sterowymi, wtedy ciSnienie w uktadzie ma
wartos¢ regulowana, a strumien pompy kompensuje tylko przecieki wewnetrzne uktadu. W takim
stanie pracy pompy hydraulicznej kat wychylenia tarczy oporowej ma bardzo mate wartosci.

Wartos$é strumienia wytwarzanego zalezy od predkosci obrotowej napedu, zgodnie z zalezno-
Scia (2.7). Rzeczywisty strumien @ p plynu hydraulicznego, wytwarzany przez pompe (rys. 2a)
dla jednej wartosci predkosci obrotowej, zmienia sie w zaleznosci od ci$nienia ptynu w uktadzie,
zgodnie z charakterystyka cisnieniowa (rys. 2b). Zmniejszenie strumienia pompy w zwiazku ze
zwiekszaniem cisnienia plynu hydraulicznego w uktadzie zwigzane jest ze stratami objetoscio-
wymi (tzw. szczelinowymi). Zwiekszanie ci$nienia w ukladzie powoduje zwiekszanie strat szcze-
linowych, a wiec obnizanie wartosci sprawnosci objetosciowej, ktéra jest elementem sprawnosci
ogolnej 1. Przewaznie sprawnosé objetosciowa 7, zawiera sie w zakresie 0,7 = 0,9.
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3. Badania prototypu

Przedstawione wyniki badan prototypu napedu hydraulicznego $Smiglowca bezzalogowego
stanowiag weryfikacje przyjetego toku postepowania w procesie projektowania. Po przeprowadze-
niu montazu napedu hydraulicznego przeprowadza si¢ szereg badan majacych na celu sprawdze-
nie parametréw pracy, szczelnosci polaczen oraz wspoélpracy z ukladem awionicznym. Pierwsze
proby przeprowadza sie, zasilajac instalacje z lotniskowego zrédla energii hydraulicznej (rys. 3).
Ocenianymi parametrami podczas prob jest przede wszystkim ci$nienie p, w linii zasilania si-
townikéw i cidnienie p, w linii odpltywowej instalacji. Wartosci tych parametréw rejestrowane
sa w czasie t, proby. W efekcie uzyskiwane sa charakterystyki zmian ci$nienia zasilania p,(t,)
i ci$nienia plynu hydraulicznego p,(t,) w linii odplywowej instalacji. Efekty zmian ci$nienia
uzyskuje sie w wyniku ruchéw drazkami sterowymi, ktére powoduja przemieszczanie elementéw
wykonawczych. Zwiekszone wartosci cisnienia w linii odplywowej sa z reguly zjawiskiem nieko-
rzystnym. Swiadczy to o zbyt malej przepustowosci linii odplywowej, co powoduje spietrzanie
strumienia ptynu hydraulicznego i generowanie ci$nienia. Takie zjawiska powoduja zmniejszanie
predkosci ruchu sitownikéw (ptyn hydrauliczny pod ci$nieniem w przeciwkomorze sitownika ha-
muje jego ruch). Ponadto zbyt duze ci$nienie w linii odplywowej moze powodowaé zaburzenia
pracy hydraulicznych elementéw sterowniczych.

Rys. 3. Naped hydrauliczny do ukladu sterowania Smiglowcem bezzalogowym: (a) widok plyty
montazowej z elementami napedu, przy podlaczonym zasilaczu hydraulicznym, (b) dokrecanie polaczen
po probie szczelnosci

Po wykonaniu montazu napedu hydraulicznego przeprowadzono préby z wykorzystaniem
zasilacza hydraulicznego. Strumien pompy zabudowanej w zasilaczu reguluje sie na taka war-
tos¢, jaka jest okreslona dla pompy pokitadowej. Proba taka pozwala oceni¢ wartosci cidnienia,
szczelno$é polaczen oraz wspolprace z ukladem awionicznym (czy nastepuje zmiana polozenia
tloczyska sitownika zgodnie z zadanym sygnalem wymuszajacym). Wynikami préby (rys. 4) sa
przebiegi zmian wartosci ci$nienia zasilania i ciSnienia w linii odptywowej uktadu hydraulicznego.

W prébie tej sitowniki sa nieobciazone, a uktad jest zasilony z poza poktadowych Zrodet
energii hydrauliczne;j.

Podczas badan nalezy przeprowadzié¢ probe, w ktérej wykonuje sie ruchy wszystkim drazka-
mi sterowymi w pelnym zakresie skoku, z maksymalnymi wysterowanymi predkosciami ruchu
(rys. 5). Na podstawie tej préby mozna sprawdzi¢ dzialanie regulatora wydajnosci gléwnej po-
ktadowej pompy hydraulicznej oraz zadziatanie elementéw awaryjnej instalacji hydraulicznej.

W przypadku naglego spadku wartosci ci$nienia zasilania na chwile po zaprzestaniu ruchéw
drazkami sterowymi powinno doj$¢ do szybkiego wzrostu wartosci cisnienia (wtedy regulator ma
nastawe zp = 1). Wtedy hydroakumulator wypelniany jest ciecza hydrauliczna az do uzyskania
warto$ci ci$nienia nominalnego (regulacji pompy). Gdy nastapi wzrost cisnienia do wartosci py,,
a nastawa regulatora xp zaczyna dazy¢ do zera (pompa przechodzi w stan kompensowania
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ILX27/2- préba na zasilaczu w hangarze
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Rys. 4. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia w instalacji hydraulicznej p, o(t,) przy zasilaniu jej
z lotniskowego zrédla energii hydraulicznej

ILX27/2- préba na pracujacym silniku z masami zastepczymi
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Rys. 5. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia p. ,(t,) w instalacji hydraulicznej przy pracujacym silniku
napedowym wirnika podczas proby w klatce, z zalozonymi masami zastepczymi na wirniku

przeciekéw wewnetrznych instalacji). Nalezy pamietaé, ze taka préba nie odwzorowuje warun-
kéw pracy napedu. Rzeczywiste zapotrzebowanie na strumien ptynu hydraulicznego podczas tej
préby jest o wiele wigksze niz okreslone w zatozeniach projektowych i rzeczywiscie potrzebne do
sterowania $migtowcem podczas lotu. Natomiast efektem takich préb przy matych wartosciach
obciazenia sitownikéw i duzym zapotrzebowaniu na strumien plynu (wysterowanej maksymalnej
predkosci sitownikéw) jest znaczny spadek ci$nienia zasilania. Sitowniki obciazane sa od sit aero-
dynamicznych na topatach wirnika. W takiej sytuacji mozliwy jest spadek cisnienia nawet ponizej
ci$nienia zaladowania hydroakumulatora (rys. 5) i znaczny wzrost wartosci ci$nienia w czesci
odplywowej instalacji, co jest efektem spietrzania strumienia ptynu, chociazby na przegrodzie
filtra.

W ostatnim etapie przed prébami w locie badano $miglowiec bezzalogowy w rotundzie. Smi-
glowiec byl na uwiezi, préba przeprowadzona na pracujacym silniku i z zatozonymi topatami wir-
nika. Badania te pozwalaly oceni¢ prace calego systemu hydraulicznego w warunkach zblizonych
do eksploatacyjnych. Podczas tych badan uktad byl zasilany ze zrédel pokltadowych. Badania te
nie wykazaly znacznych spadkéw wartosci ci$nienia zasilania podczas proby (minimalna wartosé
to 11,2 MPa) i uzyskanych wartosci ci$nienia w czesci odpltywowej instalacji (1,7 MPa). Na pod-
stawie uzyskanych wynikéw (rys. 6) stwierdzono, ze po przeprowadzeniu czynnosci regulacyjnych
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naped hydrauliczny do ukladu sterowania $migtowcem bezzalogowym bedzie przygotowany do
préby w locie.

ILX27/2- préba na pracujgcym silniku z zalozonymi lopatami
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Rys. 6. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia w instalacji hydraulicznej p. ,(t,) przy pracujacym silniku
napedowym wirnika podczas préby w klatce z zalozonymi lopatami wirnika

Ostatni etap weryfikacji stanowia badania w locie. Wyniki tych badan (rys. 7) wykazaly, ze
naped hydrauliczny zostal zaprojektowany, wykonany i wyregulowany prawidtowo. Wartosé ci-
$nienia zasilania podczas lotu, nie powinna by¢ mniejsza niz 90% wartosci ci$nienia nominalnego
[6]. Pompa hydrauliczna zostala wyregulowana na nominalna wartosé¢ ci$nienia p, = 13,5 MPa.
Minimalna warto$¢ cisnienia zasilania podczas préby w locie wyniosta 12,5 MPa. Natomiast do-

puszczalna warto$é cisnienia p, w cze$ci odplywowej instalacji moze stanowié¢ 10 + 15% wartosci
nominalnej cisnienia zasilania [1], [6].

ILX27/2- préba w locie
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Rys. 7. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia w instalacji hydraulicznej p. ,(t,) przy pracujacym silniku
napedowym wirnika podczas préby w klatce z zalozonymi masami zastepczymi na wirniku

W analizowanym przypadku warto$¢ maksymalna w czedci odptywowej wyniosta 0,4 MPa,
co stanowi 3% wartosci ci$nienia nominalnego zasilania instalacji.

Jednym z zaproponowanych sposobow oceny funkcjonowania napedu hydraulicznego do ukta-
du sterowania Smigtowcem bezzalogowym jest analiza przebiegéw sygnatéow sterujacych i odpo-
wiedzi uktadu. Do oceny efektywnosci nadazania uktadu wykonawczego za sygnatem sterujacym
zaproponowano parametr AS. Jest on réznica wartosci cyfrowego sygnatu sterujacego rozdziela-
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czem Sy sitownika i sygnaltu rzeczywistego Sgrz, wypracowanego skoku geometrycznego tltoczyska
sitownika:

AS =Sz — Srz

gdzie: Sz — zadany sygnal cyfrowy sterujacy skokiem sitownika, Skz — sygnal rzeczywistego
wypracowanego skoku ttoczyska sitownika, uzyskany czujnika z potozenia tltoczyska.

Wartosé sygnatu AS zwigzana jest nie tylko z bezwtadnoscig elementéw uktadu, ktéra wynika
z ich charakterystyk, ale réwniez z chwilowa wydolnoscia uktadu hydraulicznego pod wzgledem
wielkosci strumienia ptynu. W sytuacji maksymalnego wysterowania skoku i predkosci sitow-
nika, strumien ptynu hydraulicznego wytworzony przez pompe ma zbyt mata wartos¢. Wtedy
tloczysko silownika zwalnia, a objawia sie to zwiekszona wartoscia sygnatu AS (rys. 8).

Badania naziemne
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Rys. 8. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia w instalacji hydraulicznej p,(t,) przy pracujacym silniku
napedowym wirnika podczas préoby w klatce z zalozonymi masami zastepczymi na wirniku

Maksymalne wartosci sygnatu AS uzyskano w sytuacji wykonania ruchu drazkiem przed
uruchomieniem silnika napedowego, wtedy warto$¢ ci$nienia zasilania jest réwna zero (nie pra-
cuje pompa hydrauliczna), a odpowiedZ napedu hydraulicznego ze wzgledu na brak energii jest
niemozliwa. Bardzo duze wartosci AS uzyskano réwniez dla naglych petnych ruchow sterami,
co $wiadczy o zwiazku pomiedzy przebiegami czasowymi parametru ciSnienia zasilania p,, i sy-
gnatlu AS (rys. 8). Znacznie mniejsze wartosci sygnalu AS uzyskano podczas préby w locie
(rys. 9).

Badania w locie
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Rys. 9. Przebiegi zmian wartosci ci$nienia w instalacji hydraulicznej p,(¢,) oraz réznicy
sygnaléw AS(t,) podczas préb naziemnych i w locie
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4. Podsumowanie

Wyniki badan w locie wykazaly, ze naped hydrauliczny dziala prawidtowo. Mozna wiec
stwierdzi¢, ze przyjety tok procesu projektowania jest poprawny. Prace nad konstruowaniem,
kompletowaniem oraz badaniem napedu hydraulicznego do uktadu sterowania $miglowcem bez-
zalogowym wykazaly, ze nie zawsze mozliwe jest precyzyjne dobranie elementéw napedu, ze
wzgledu na ich brak w ofercie handlowej. Wyniki badan i analiz wykazaly, ze mozliwe jest do-
pracowanie napedu hydraulicznego w zakresie zmniejszenia wymiaréw i masy jego elementow.
Wymaga to jednak dodatkowych prac.

10.
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Selected problems of design of hydraulic system of unmanned helicopter

Discussed in this paper issues concern the construction of unmanned airborne platforms based on
the experience gained during the project “Unmanned helicopter — robot for special tasks”. This paper
presents assumptions to the project and selected elements in the design process of the hydraulic system.
It points out problems in the design, execution and testing of the hydraulic system of a multi-purpose
unmanned helicopter. The results of prototype testing and analysis are formulated.

Prezentowane w publikacji wyniki badan zostaly pozyskane podczas realizacji projektu pod tytutem

wBezzalogowy smiglowiec — robot do zadan specjalnych”, nr O R00 0048 08, finansowanego
przez MNiSW.
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Przedmiot artykulu stanowia wyniki badan poréwnawczych nad rozwigzaniem problemu
zdefiniowanego w postaci pytania; jakie sa wspdlczesne warianty zastosowania bezzalogo-
wych systemdéw powietrznych w marynarce wojennej? Dla rozwiazania problemu gltéwnego
zdefiniowano zagadnienia szczegdélowe obejmujace wykorzystanie BSP, w tym szczegdlnie
w dziataniach na morzu. W podsumowaniu przedstawiono kierunki rozwoju wybranych BSP.
W tresci artykutu zaprezentowano wybrane przyklady i rozwiazan wykorzystywanych w mi-
sjach na morzu.

Stowa kluczowe: rozpoznanie, srodki bezpilotowe, marynarka wojenna

1. Wprowadzenie

Bezzalogowy statek powietrzny (BSP) moze by¢ definiowany jako ,napedzany obiekt po-
wietrzny, ktory nie przenosi czlowieka operatora, uzywa sit aerodynamicznych, by zapewni¢ site
nosna pojazdu, moze lecie¢ sam (autonomicznie) lub byé zdalnie pilotowany, moze by¢ jed-
norazowego uzytku lub do odzyskania po zakonczeniu lotu. Konstrukcja taka jest zdolna do
przenoszenia lotniczych érodkéw bojowych oraz tadunkéw uzytecznych”. Bezzalogowy statek
powietrzny — aparat z napedem i bez zalogi na pokladzie [11]. Do utrzymywania sie w powie-
trzu moze wykorzystywaé sile no$na wytwarzana (opisuja to prawa aerodynamiki) na statych
(skrzydta) lub ruchomych powierzchniach nosnych (wirnik) albo sile wyporu aerostatycznego
(aerostat). Moze by¢ sterowany za pomoca systeméw autonomicznych lub zdalnie przez ope-
ratora (z ziemi, powietrza lub okretu). Zostal zaprojektowany tak, aby mogl powrécié¢ i byé
ponownie uzyty. Moze tez by¢ statkiem powietrznym jednorazowego uzytku.

Bezzalogowy system powietrzny (ang. Unmanned Aerial System — UAS) jest pojeciem szer-
szym niz bezzalogowy statek powietrzny (BSP) (ang. Unmanned Aerial Vhicle— UAV). Bezzalo-
gowe systemy latajace wymagaja do lotu zalogi obecnej na pokltadzie oraz mozliwosci zabierania
pasazerow, pilotowane sg zdalnie lub wykonuja lot autonomicznie.

Do bezzalogowych statkéw powietrznych nie zalicza sie rakiet i srodkéw balistycznych i pél-
balistycznych, pociskéw typu cruise i pociskéw artyleryjskich. Ponadto proponuje sie¢ do BSP
o rozpietodci platéw nosnych lub wirnika (15-25cm) okreslanych jako mikro lub miniaturowe
uzywaé okreslenia ,miniaturowy bezzalogowy aparat latajacy” [12].

Precyzujac te definicje, nalezy dodaé, ze ,pociski balistyczne i pociski samosterujace oraz
pociski artyleryjskie nie sa rozwazane jako bezzalogowe statki powietrzne”. OkreSlenie ,bez-
zalogowy statek powietrzny — bezzalogowa platforma powietrzna” jest aktualnag terminologia,
ktoéra zastapila poprzednio stosowane okreslenie , pojazd zdalnie sterowany” w zakresie obiektéw
latajacych.

BSP odgrywaja wazna role réwniez w sitach morskich wielu panstw. Szczegdlna role odgrywa-
ja jednak w Marynarce Wojennej USA przede wszystkim do prowadzenia misji rozpoznawczych
w powietrzu dla sit nawodnych. Rodzaje obecnie proponowanych, analizowanych i realizowanych
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zadan BSP w srodowisku morskim sa bardzo podobne do wykonywanych przez ich odpowiedniki
operujace nad ladem. Najwazniejsza misja na morzu jest obecnie przeprowadzanie rozpoznania
szerokiego pasa powierzchni, jak réwniez zdobywanie danych o celach polozonych poza hory-
zontem przy pomocy urzadzen, obejmujacych miedzy innymi: EO, IR, SAR — na obecng chwile
sg to najczesciej wykorzystywane sensory z rozpoznania obrazowego Znaczenie BSP dla dziatan
wojennych zostalo dostrzezone juz w latach pieé¢dziesiatych, kiedy to po raz pierwszy zostaly
uzyte w operacjach militarnych. Jednak byly one wtedy wykorzystywane jedynie do prowadze-
nia rozpoznania meteorologicznego i fotograficznego obszaru. Wspotczesna technologia pozwala
na ich szersze zastosowania. Obecne typy BSP wyposazone w nowoczesne kamery, czujniki, de-
tektory i rejestratory, sa zdolne do wykonywania zadan rozpoznawczych, zwanych zadaniami
zwiadowczymi. Zadania te polegajg na optycznym lub radiolokacyjnym rozpoznaniu terenu oraz
monitorowaniu sytuacji taktycznej w czasie zblizonym do rzeczywistego (ang. Reconnaissance
and Inteligence-Acquisition Operations). Zaawansowane wersje BSP sa wykorzystywane takze
w realizacji zadan bojowych z uzbrojeniem, a obecnie wykorzystywane sa gtéwnie przez sity
zbrojne do obserwacji i rozpoznania, przez co zwykle wyposazone sg w osprzet stuzacy do obser-
wacji w postaci glowic optoelektronicznych. Uzbrojone statki i przeznaczone do wykonywania
dzialan bojowych, sa okreslane jako UCAV (ang. Unmanned Combat Air Vehicle).

Bezzalogowe systemy powietrzne zajmuja juz wazne miejsce w dzialaniach bojowych. Niemal
codziennie styszy sie o uzyciu BSP w ramach operacji wojskowych.

Analiza tematu przygotowana na potrzeby programu platform bezzalogowych uzywa okre-
slenia ,bezzalogowe systemy statkéw powietrznych”, by podkresli¢ fakt, ze te ztozone systemy
zawieraja stacje naziemne i inne komponenty oprocz statku powietrznego. Systemy bezzatogowe
moga realizowa¢ wiele zadan, chociaz w analizie tematu skupiano si¢ gtéwnie na zdolnosciach
do rozpoznania i bezposredniego wsparcia lotniczego. Platformy bezzalogowe moga z czasem
realizowaé nowe spektrum zadan, redukujac ryzyko utraty personelu wystepujace podczas ich
realizacji 1 potencjalnie zmniejszy¢ koszty wykorzystania zatogowych statkéw powietrznych. Za-
dania bojowe wykonywane przez systemy bezzalogowe ksztaltuja wymagania zwiazane z dlugo-
trwaloscia, predkoscia, wysokoscig lotu 1 udzwigiem tadunku uzytecznego — co wpltywa na koszt
oraz zdolnosci bojowe platformy, a tym samym systemu.

Chociaz systemy bezzalogowe z zalozenia nie przewoza operatoréw na pokladzie, w wiek-
szosci wypadkdéw sa pilotowane i zwykle potrzebuja naziemnego personelu do montazu, obstugi
platformy i systeméw, takich jak np. sensory, ktore platforma przenosi. Powszechnie przyjety
kierunek dzialania wymaga decyzji operatora do uzycia broni przenoszonej przez platforme bez-
zatogowa. Operatorzy naziemni sa uzaleznieni od systemoéw tacznosci, by przesylaé¢ polecenie
sterujace do samolotu i otrzymuja od niego dane o warunkach lotu oraz informacje z sensoréw.
Kanaly tacznosci moga wymagaé zdolnosci do szybkiego przekazu znacznej ilosci danych (szero-
kos¢ pasma), zaréwno dla kanalu wideo jak i zadan rozpoznania radioelektronicznego, w ktérym
system monitoruje sygnaly przeciwnika.

2. Specyfika konstrukcji morskich bezzalogowych systeméw powietrznych

Préby wyposazenia marynarki wojennej w bezzalogowe systemy powietrzne sa prowadzone
juz od wielu lat, jednak perspektywy operowania BSP w specyficznych warunkach morskiego
teatru dzialan wiaza si¢ nierozerwalnie z dodatkowymi ograniczeniami i wymaganiami odnosnie
ich konstrukgeji [7]. Do najwazniejszych probleméw, z ktérymi musza sie mierzy¢ konstruktorzy
morskich bezpilotowych aparatéow latajacych, mozemy zaliczy¢:

e malo miejsca do operowania na poktadzie okretu,

e ciggle zmiany pozycji, zarowno BSP jak i okretu-bazy,

e niestabilnos¢ platformy, ktora stanowi okret,
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e zakldcenia elektromagnetyczne powodowane przez okret,

e silng turbulencje wystepujaca w strefie okretu.

Malo miejsca na poktadzie okretu jest podstawowym zagadnieniem, z ktorym musza sobie pora-
dzi¢ konstruktorzy. Problem niezbednej przestrzeni do wykonania przez BAL startu i ladowania
powoduje, ze typowe konstrukcje BSP wykonujacych ,tradycyjny” samolotowy start i przyzie-
mienie sa dla marynarki nie w pelni przydatne, w zwiazku z czym opracowano nowe metody
wykonywania tych manewrdéw. Obecnie powszechnie stosowanymi rozwigzaniami w eksploata-
¢ji BSP na poktadach okretéw sa katapulty startowe, dodatkowe przyspieszacze startowe lub
wystrzeliwanie aparatéw, a jesli chodzi o ich odzyskiwanie (ladowanie), to stosuje sie specjalne
siatki do ich ,wylapywania” (rys. 1) lub nastepuje wodowanie obiektu na spadochronie w po-
blizu okretu. Sa to jednak rozwiazania niedoskonate, poniewaz ogromne przeciazenia dzialajace
na aparaty podczas uzycia przyspieszaczy startowych, katapulty czy tez siatek hamujacych po-
woduja nieodwracalne odksztalcenia ich konstrukeji, co skutkuje znacznym ograniczeniem czasu
ich uzywania.

Rys. 1. Odzyskiwanie BSP typu Pioneer za pomocsy siatki hamujacej;
zrédlo: http://fas.org/irp/program/collect /pioneer.htm [dostep 29.03.2016 r.]

Mankamenty zwiagzane z uzytkowaniem klasycznych konstrukcji samolotowych sktonity kon-
struktoréw do zajecia sie wiroptatami. Jednak i w tym przypadku proces tworzenia BSP jest
trudny, gdyz nie mozna ich konstruowa¢ w ukladzie typowego $migltowca. Takie rozwigzanie wy-
maga bowiem zastosowania belki ogonowej i $migla ogonowego, co pociaga za soba straty mocy
zespotu napedowego (do napedu Smigla ogonowego jest wykorzystywane okoto 10% jego mocy)
oraz, co wazniejsze, znaczne zwiekszenie gabarytow wiroptatu. Korzystniejszym rozwigzaniem
wydaje sie by¢ tworzenie konstrukcji na wzor rosyjskich Smigtowcow Kamow, w ktorych zamiast
belki i $migla ogonowego zastosowano dwa wirniki na jednej osi, co powoduje réwnowazenie sie
ich momentéw reakcyjnych [2]. Dodatkowa zaleta przyjecia tego typu rozwiazania jest mozliwosé
zmniejszenia rozmiaréw wirnikéw $migltowca, gdyz sumujace sie ich relatywnie mniejsze sity no-
$ne sa wystarczajace do zaspokojenia ,potrzeb”. Zasadnicza wada konstrukcji posiadajacej dwa
przeciwbiezne wirniki gtéwne jest skomplikowany system sterowania wirnikami, a przede wszyst-
kim projektowanie tarczy sterujacej. Najnowszym przykladem bezpilotowca wykorzystujacym
opisane powyzej rozwigzania jest produkt niemieckiej firmy Daimler Chrysler Seamos, ktéry ma
wej$¢ na wyposazenie powstajacej niemieckiej korwety K 130.

Aparaty budowane w ukladzie wiroplatéw w stosunku do samolotéw charakteryzuja sie gor-
szymi parametrami, takimi jak predkos¢ lotu, zasieg czy mniejszy udzwig, dlatego coraz Smielej
méwi sie o koncepcji wprowadzenia do uzycia zmiennoptatéow, czyli konstrukeji, w ktérych si-
ta no$na powstaje wskutek zmiany wychylenia wirnikéw nosnych. Przewiduje sie, ze pierwszy
zmiennoptat, ktéry bedzie przeznaczony wylacznie do dziatan morskich, powstanie juz wkrotce
w ramach realizowanego przez amerykanski koncern Bell Textrom programu Eagle Eye (rys. 2)

[2].
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Rys. 2. Bell Eagle Eye w czasie kolejnych préb do lotu;
zrédlo: http://fas.org/irp/program/collect/eagle-eye.htm [dostep 29.03.2016 r.]

Zastosowanie opisanych rozwigzan konstrukcyjnych w praktyce nie likwiduje wszystkich pro-
bleméw, ktérym nalezy sprostaé, projektujac BSP do dzialan morskich. Réwnie wazne jest za-
gadnienie zwiazane z odnajdywaniem okretu-bazy, ktéry — tak jak i BSP — ciagle zmienia swoja
pozycje. Dodatkowa trudnosé, ktorej dodwiadczajg rowniez piloci zalogowych SP wykonujacych
loty nad morzem, jest brak terenowych punktéw orientacyjnych, co moze doprowadzi¢ do utraty
orientacji geograficznej przez operatora sterujacego lotem, a w konsekwencji niedoprowadzenie
aparatu do okretu i tym samym jego utrate.

Méwiac o morskim BSP, nie mozna takze pomijaé specyfiki jego ladowania na kotyszacym
sie pokladzie przy silnej turbulencji wywolywanej przez nadbuddéwki okretu. Aby zrealizowaé
ten manewr, bezpilotowce wykorzystuja najnowsza aparature wykorzystujaca technike radaro-
wa, ktéra umozliwia precyzyjne okreslenie odlegloéci do okretu, za$ precyzyjne podejécie BSP
do ladowania wykonywane jest przy wykorzystaniu zintegrowanych systeméw latarni kierun-
kowych oraz wiazek laserowych okreslajacych Sciezke znizania, natomiast zjawisku turbulencji
przeciwdziala sie poprzez projektowanie ladowisk na rufie okretu, gdzie zaburzenia powietrza sg
najmniejsze [1].

Nie bez znaczenia jest réwniez to, ze w strefie tej nie ma waznych systeméw (np. uzbrojenia),
ktérych uszkodzenie podczas ewentualnej awarii BSP mogloby zagrozié¢ okretowi.

Przytoczone problemy, z ktérymi spotykamy sie podczas eksploatacji morskich typéw BAL,
powoduja, ze zakres czynnosci niezbednych do wykonania na etapie projektowania oraz te-
stowania nowych konstrukcji jest zdecydowanie wigkszy, a tym samym procesy te sa bardziej
pracochtonne i kosztowne niz w przypadku klasycznych BSP.

3. Udzial BSP w dzialaniach wojennych toczonych na morzu

Przez wiele lat trwaly préby wyposazenia marynarki wojennej w bezpilotowe aparaty lata-
jace, jednak pierwsze powazne doswiadczenia miaty miejsce w latach szesédziesiatych ubieglego
wieku. W tym to okresie starano sie wykorzysta¢ BSP przede wszystkim do dzialan zwiazanych
ze zwalczaniem okretéw podwodnych, a konkretnie do dostarczania torped przeciw okretom
podwodnym na odleglo$¢ maksymalnego zasiegu sonaréow okretow wojennych. Do najbardziej
znanych konstrukcji, ktére powstaly w tym czasie, nalezaly miedzy innymi amerykanski BSP Ae-
rodyne QH-50D DASH (Drone Anti-Submarine Helicopter) oraz wloska Augusta A-106. Aparaty
te, po kréotkim okresie prob uzytkowania z poktadéw okretow, zostaly wycofane z eksploatacji
i zakonczyly swoj zywot w najlepszym przypadku jako latajace cele. Podobny los spotkatl szereg
innych bezpilotowcéw powstatych w latach osiemdziesiatych, np. amerykanski CH-84 Pegasus,



Warianty zastosowania wybranych morskich bezzatogowych systemow powietrznych

267

izraelski TAI-Hellstar czy tez niemiecki Priamos. One réwniez nie speltnity poktadanych w nich
nadziei i réwnie szybko podzielity losy swoich poprzednikéw [1].

Powtarzajace sie przypadki nieudanych eksperymentéw z BSP zniechecaty do podejmowania
préb ich wykorzystania do dzialan przeciwko okretom podwodnym. Koncepcja ta odzyta pod
koniec XX wieku, wraz ze zmianami zachodzacymi w przewidywanych zagrozeniach i powsta-
waniem nowych scenariuszy operacyjnych.

Pierwsze pozytywnie oceniane efekty réwnoczesnego wspotdziatania BSP z okretami i jed-
nostkami naziemnymi zanotowali Amerykanie, ktorzy w latach osiemdziesiatych podczas pro-
wadzonych w Libanie dziatan zbrojnych wykorzystali startujace z okretu USS Guam BSP typu
Mastiff (rys. 3). Aparaty te prowadzily rozpoznaniem wspomagajac pozyskiwanymi informacja-
mi prowadzenie ognia zaréwno przez okrety marynarki wojennej, jak i przez artylerie.

Rys. 3. Uznany za protoplaste nowoczesnych UAV Izraelski BSP Mastiff;
zrodlo: http://www.militaryfactory.com/aircraft/detail.asp?aircraft id=1064 [dostep 29.03.2016 r.]

Roéwnie wazne wydarzenie w historii morskich BSP miato miejsce w 1986r, kiedy to na wy-
posazenie amerykanskich okretéw wprowadzono aparaty typu AIA Pioneer, ktéry wykonywal
rakietowy start z okretu i wracal na jego poktad przy pomocy siatki. W czasie lotu wykonywa-
nego z predkoscia 140 km/h mégt on przez trzy godziny operowaé¢ w promieniu 100 km, wykonu-
jac na rzecz okretow namierzanie celow oraz dokonujac oceny skutkéw prowadzonego przez nie
ognia. Pioneery uczestniczyly miedzy innymi w dzialaniach floty amerykanskiej przeciwko kar-
telom narkotykowym w Ameryce Potudniowej oraz w operacji Pustynna Burza, podczas ktorych
pomagaly w namierzaniu celi, wspomagaly prowadzenie ognia, wykonywaly rozpoznanie terenu
i dorazna ocene pola walki, a takze stanowily system wczesnego ostrzegania. Szczegodlnie cenne
byto to, ze dostarczaly one biezacego zobrazowania sytuacji, co pozwalato unikaé narazania zalég
samolotow zalogowych. Warto rowniez dodaé, ze z dwudziestu czterech amerykanskich apara-
téw, ktére w tym czasie ulegly zniszczeniu lub uszkodzeniu, zaledwie jeden zostal zestrzelony
przez ogien nieprzyjaciela.

4. Warianty zastosowania BSP w dziataniach MW

Zmnaczenia lotnictwa na wspolczesnym — zaréwno ladowym jak i morskim teatrze dziatan —
nikomu nie trzeba udowadniaé¢, dlatego sily morskie od dawna doceniaja jego role.

We wszystkich planowanych operacjach bierze si¢ pod uwage mozliwo$¢ niespodziewanego,
blyskawicznego zaatakowania grupy czy tez pojedynczego okretu przez statki latajace przeciw-
nika, tym bardziej, ze Morze Baltyckie jest akwenem stosunkowo malym i dzieki temu uzyskanie
efektu zaskoczenia w ataku lotniczym nie jest czym$ trudnym. Wielka korzyscia bytoby oczywi-
$cie posiadanie takiego srodka walki we wlasnym arsenale, ale wspolczesna walka to nie tylko
atak. Przed lotnictwem morskim stawiany jest szereg innych zadan, ktérych realizacje moga
z powodzeniem przejaé¢ bezpilotowe aparaty latajace. Mozna zaryzykowa¢ stwierdzenie, ze nie-
ktoére z nich moga by¢ wykonane przez maszyny nawet lepiej, gdyz obecnie konstruowane aparaty
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zaczynaja dysponowaé znacznie lepszymi mozliwo$ciami operowania niz ich zalogowe odpowied-
niki, gdyz z zestawu pilot-samolot zostal wyeliminowany cztowiek, ktory stanowil najcenniejsze,
ale zarazem i najstabsze ogniwo.

Do zasadniczych zadan, ktére moga byé¢ spetniane przez wspétczesne BSP w strefie obrony
MW, mozemy zaliczy¢ [7]:

e patrolowanie obszaréw, szczegélnie poza horyzontem nosiciela,
e przesylanie (retransmisje) danych do innych obiektéw,
e zaklOcanie 1 walke elektroniczng,

e udzial w morskich operacjach specjalnych (poszukiwawczo-ratowniczych, wywiadowczych,
atakéw samobdjczych).

Nie mozna réwniez pomijaé ewentualnego udziatu BSP w przeprowadzaniu nadmorskich i przy-
brzeznych atakéw. Moga one stanowié idealne Zrodlo ciagltego pozyskiwania informacji o sytuacji
w okreslonym obszarze, o dyslokacji nieprzyjaciela, czy tez by¢é pomocne w lokalizacji i niszczeniu
celi.

Naleza do nich miedzy innymi:

e patrolowanie stref ekonomicznych,

e zapobieganie nielegalnej imigracji,

e zapobieganie przemytowi,

e kontrola stanu srodowiska naturalnego.

Peten zakres zadan, ktére moga byé¢ wypelniane przez bezpilotowce zostal przedstawiony na
rys. 4.

¥ Q S » ‘\'“

Rys. 4. Typowe zadania realizowane przez systemy BSP; zrodlo: Materialy informacyjne IAT
udostepnione przez Dowddztwo Sit Powietrznych

Oprécz zadan realizowanych w czasie dzialan zbrojnych statki bezpilotowe moga réwniez
z powodzeniem spelniaé szereg funkcji w czasie pokoju i operacjach innych niz wojenne. Dzigki
malym wymiarom, jakimi charakteryzuja sie BSP stosowane do celéw taktycznych, oraz pozo-
stawianiu przez nie malego sladu (akustycznego, wizualnego, radarowego, podczerwonego) zdra-
dzajacego ich obecnos¢ w obszarze prowadzonego dziatania, bezpilotowce sa narzedziem skutecz-
niejszym niz tradycyjne samoloty czy $miglowce, nic zatem dziwnego, ze stopniowo przejmuja
wykonywanie coraz wiekszej liczby zadan.
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4.1. Zastosowanie BSP do celéw rozpoznawczych

7 analizy zadan, ktore mogg byé wykonywane przez morskie BSP wynika, ze realizowanie
misji rozpoznawczych jest podstawowym sposobem ich wykorzystywania.

W celu skutecznej realizacji misji rozpoznawczej BSP wykonuje jeden lub wiecej przelotéw
nad obszarem pozostajacym w kregu zainteresowania, poruszajac si¢ po trasie zaplanowanej
przez operatora naziemnej lub okretowej stacji sterowania. Peten cykl rozpoznawczy przedsta-
wiono na rys. 5. W tym czasie przy wykorzystaniu réznorodnych sensoréw zabudowanych na
poktadzie BSP zbierane sa wszelkiego typu informacje rozpoznawcze, ktore nastepnie przekazy-
wane sa do stacji sterujacej, gdzie wykonywane sa ich analizy i opracowania. Nie bez znaczenia
jest fakt, ze informacje sa przekazywane miedzy BAL i stacja poprzez srodki lacznosci w czasie
rzeczywistym, co umozliwia operatorowi wykonywanie biezacej korekty lotu, np. w celu uzyska-
nia wiekszej liczby lub bardziej szczegdélowych danych na temat interesujacego go obiektu lub
fragmentu rejonu.

Przebieg ¢
Planowanie/ rozpoznania ogoinego
kierowanie’
Zapotrzebowanie.

na informacie.

Zapotrzevowanie na informacie
Rozsytanie Zbieranie  uzyskane z rZpoznania powaznego

\ . / Przydzielenis zadad | planowanie
Przetworzenie, wykonania zadania

wykorzystanie (opracowanie plany foh)

Informacje Informacie rOZpaZNAwCZe
r0zpoznawcze

Skiadajacy
zapotrzebowanie

Informaci bojowa

Lot do celu
{obiektu rozpoznania)

Lotnictwo
uderzeniowe S]

~Theldunex 2 pawietrza
(rozpoznanio bezposrednio)

Pelny meidunek
(przekazanie wynikow,
0zpOZNANIB)

[ Praca urzadzen
rozpoznawazych nad obiektem

Rys. 5. Przebieg cyklu rozpoznania i obserwacji powietrznej; zrédto: M. Kozub: Planowanie rozpoznania
powietrznego w operacjach polgczonych, Przeglad WLiOP 2001, nr 12, s. 21

Rodzaj i jakos$¢ pozyskiwanych przez BSP informacji jest Scisle zwiazana z sensorami bedacy-
mi na jego wyposazeniu. Wspdtcezesne dazenia do maksymalnego ograniczania gabarytow BSP
(oczywiscie tych, ktére przewidywane sa do dzialan w niewielkich rejonach) spowodowaly, ze
producenci aparatury rozpoznawczej zostali zmuszeni do podjecia podobnych krokéw. Efektem
takiego dziatania sg mikroskopijne urzadzenia rozpoznawcze, ktére moga by¢ montowane nawet
na obiektach o rozpietosci zaledwie 15 cm.

Konstruktorzy, projektujac nowe lub modernizujac juz istniejace wersje BSP, moga bez pro-
blemu dostosowaé rodzaj montowanej w nich aparatury do indywidualnych potrzeb odbiorcéw
lub rodzaju zadan, ktore te aparaty maja wykonywacé. Wskutek tego, na poktadzie BSP moga
sie znajdowa¢ miedzy innymi:

e kamery i aparaty fotograficzne umozliwiajace wykonywanie zdje¢ panoramicznych,

e kamery wykonujace zdjecia monochromatyczne przy $wietle dziennym,

e kamery, czujniki i skanery do rejestrowania obrazéw termalnych,

e telewizyjne kamery o duzej rozdzielczosci przystosowane do dziatania zaréwno w dzien, jak
i w nocy,

e kamery i urzadzenia pracujace w podczerwieni,
e urzadzenia do precyzyjnego okreslania pozycji,
e aktywne i pasywne urzadzenia rozpoznania elektronicznego,

e laserowe urzadzenia do podswietlania celdéw.
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Dane uzyskane z rozpoznania moga mie¢ decydujacy wplyw na wykonanie zaplanowanych zadan,
dlatego niebagatelne znaczenie dla ich prawidlowej analizy ma jakos¢ otrzymywanych informa-
cji, ktora jest uzalezniona zaréwno od sensoréw odbierajacych bodzce, jak i od jakosci przekazu
miedzy BSP a stacja kierowania i kontroli (SKiK). Z tego powodu trwaja ciagte prace nad do-
skonaleniem techniki wykorzystywanej na obu tych etapach. W efekcie tych dziatan opracowano
m.in. technike elektronicznej stabilizacji obrazu czy tez przesylanie danych przy wykorzystaniu
szerokopasmowej radiolinii mikrofalowej [3].

Nie zapomniano réowniez o koncowym etapie pozyskiwania informacji, czyli o opracowaniu
danych. W celu przyspieszenia wykonania tych operacji stacje sterujace sa wyposazane w zauto-
matyzowane systemy klasy C2I lub C41, ktére przeprowadzajac analize danych rozpoznawczych
uzyskiwanych z réznych zZrédet lub sensoréw, dokonuja jednocze$nie nalozenia ich na siebie w ce-
lu otrzymania pewnej informacji. Jest to szczegdlnie wazne w przypadku zastosowania przez
nieprzyjaciela elementu maskowania.

W efekcie otrzymana i opracowana informacja stanowi pewny obraz sytuacji, ktory niezbedny
jest do prowadzenia kazdych dzialan [1].

4.2. Wykorzystanie BSP do obserwacji pola walki oraz jako retranslatora

BSP, dysponujac znacznie wicksza dlugotrwatoscia lotu niz zalogowe statki powietrzne, mo-
ga przez wiele godzin pozostawaé w rejonie toczonych dziatan, niezmordowanie wypelniajac
swoje zadania. Posiadanie takiej zdolnosci pozwala na biezace i ciaglte Sledzenie dynamicznie
zmieniajacej sie sytuacji. Poznawanie w czasie zblizonym do rzeczywistego ruchéw nieprzyjacie-
la daje mozliwos¢ wykonania stosownych posunieé¢, ktére moga przeciwdziataé ich negatywnym
skutkom. Wykorzystujac BSP jako swego rodzaju ,straznikéw”, mozna wytraci¢ przeciwnikowi
z rak najgrozniejszy orez, jakim jest zaskoczenie.

Ponadto, stala obecnosé BSP w obszarze dzialan pozwala na biezaca ocene prowadzonego
ognia, co z kolei umozliwia stosowne jego korygowanie, moze takze powodowaé¢ ujawnianie sie
stacji radiolokacyjnych nieprzyjaciela, dajac w ten sposéb mozliwos¢ ich lokalizacji, a nastepnie
niszczenia [6]. Aparaty bezpilotowe moga by¢ réwniez wyposazone w laserowe urzadzenia do
podswietlania celéw, dzieki ktérym moga zdecydowanie podnie$é¢ skuteczno$é¢ dzialan lotnictwa
uderzeniowego. Nalezy jednak pamietaé, ze marynarka wojenna moze prowadzi¢ dzialania w ra-
mach morskiej operacji obronnej na rubiezach oddalonych od brzegu o ponad 300 km, za$ nie
wszystkie bezpilotowce wykorzystywane w prowadzonych starciach musza by¢ bezpilotowcami
bazowania okretowego. W przypadku, kiedy BSP wykonuja swoje loty z ladu, kierowanie BSP
przy wykorzystaniu lacznosci radiowej zmusza do uwzgledniania w planowaniu lotéw takiego
parametru, jakim jest zasieg taczno$ci. Stosowany obecnie system lacznosci radiowej zezwala
bowiem na utrzymywanie kontaktu miedzy BSP a stacja kontroli jedynie na odlegto$é¢ hory-
zontu radiowego, czyli zaledwie na odleglo$é okoto 200 km. Przekroczenie odlegtosci krytycznej
spowoduje utrate mozliwosci dokonywania biezacej korekty lub zmiany zadania realizowane-
go przez BSP, a takze uniemozliwi dokonywanie transmisji pozyskiwanych informacji w czasie
rzeczywistym. Informacje te beda oczywiscie rejestrowane za pomocy urzadzen aparatu, a ich
przekazanie stanie sie mozliwe w chwili, kiedy aparat ponownie znajdzie sie w zasiegu stacji
kontrolnej. Aby zapobiega¢ takim przypadkom i zachowaé stalg wiez miedzy organem kontrol-
nym a aparatem operujacym poza horyzontem radiowym, mozna wykorzysta¢ przenosne stacje
kontroli umieszczone np. na poktadach okretéw lub postuzyé sie innym BSP, ktéry bedzie posred-
niczyl w przekazywaniu komend i informacji miedzy stacja i aparatem wykonujacym zadanie,
pelniac role retransmitera (rys. 6). Tego typu taktyke Amerykanie zastosowali z powodzeniem
podczas operacji prowadzonych w Kosowie [8]. Ze wzgledu na gérzysty teren uzywali oni jedno-
czesnie dwoch aparatéw typu Hunter, z ktorych jeden wykonywal rozpoznanie, a drugi zajmowatl
miejsce miedzy pierwszym i naziemna stacja kierowania, pelniac role retranslatora.
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Rys. 6. Wykorzystanie BSP jako retranslatora; zrédto: M. Kozub: Planowanie rozpoznania powietrznego
w operacjach polaczonych, Przeglad WLiOP 2001, nr 12, s. 23

Zastosowanie BSP jako retranslatora wydaje si¢ by¢ rozwiazaniem zdecydowanie korzystniej-
szym, gdyz posrednie ogniwo tacznosci tego typu jest zdecydowanie bardziej mobilne niz okret,
a wiec zachowana jest swoboda operowania w calym obszarze prowadzonych dziatan.

4.3. Zabezpieczenie dzialan bojowego ratownictwa lotniczego przy uzyciu BSP

BSP mogg by¢ rowniez bardzo przydatne w procesie prowadzonych akcji ratowniczych, za-
rowno na morzu jak i na ladzie. Wyposazone w najnowoczes$niejsza aparature BSP moga po-
szukiwaé rozbitkéw, kierujac sie namiarami na dzialajace radiolatarnie ratownicze, jak réwniez
przy wykorzystaniu tylko wlasnej, pokladowej aparatury [2].

Do poszukiwania os6b lub obiektéw (statkéw powietrznych, jednostek ptywajacych) wysyla-
jacych sygnaly alarmowe stosuje sie systemy detekcji i poszukiwania rozbitka. Jednym z przykta-
dow takiego urzadzenia, wykorzystywanego w ratownictwie lotniczym, jest testowany na samolo-
cie An-28 system Chelton. Pracujac w pasmie VHF /UHF, urzadzenie to pozwala poszukujacemu
samolotowi bez problemu okresli¢ namiar na radiolatarnie alarmowe dzialajace na lotniczych,
morskich czy tez satelitarnych czestotliwosciach.

Trudniejszym zadaniem stawianym przed ratownictwem lotniczym jest prowadzenie akcji
ratowniczych w przypadkach, kiedy poszukiwane osoby lub obiekty nie posiadaja urzadzen do
lokalizacji ich potozenia. Sytuacje takie moga mie¢ miejsce szczegdlnie czesto w trakcie prowa-
dzenia dzialan bojowych, kiedy to nie wszyscy zolnierze (marynarze) bioracy w nich udzial sa
wyposazeni w urzadzenia sygnalizujace ich potozenie. Jezeli jeszcze zatozymy, ze akcje ratow-
nicza trzeba prowadzi¢ w trudnych warunkach atmosferycznych lub w nocy, woéwczas jedyna
mozliwo$cia jest wykorzystanie do poszukiwan statkéw powietrznych dysponujacych aparatura
pracujaca w oparciu o technike termowizyjna. Dzigki niej mozna réwniez kilkukrotnie skroci¢
czas przeszukiwania rejonu, co rowniez nie jest bez znaczenia dla kondycji rozbitkow.

Wspolczesne aparaty latajace, ktérych konfiguracja wyposazenia jest uzalezniona jedynie od
zapotrzebowania ztozonego przez nabywce, z powodzeniem moga przejaé realizacje czedci zadan
ratowniczych. Oczywiste jest bowiem, ze nie sa one jeszcze w stanie samodzielnie podejmowadé
rozbitkéw na swéj poktad, ale moga one by¢ bardzo skuteczne w odnajdywaniu, oznakowywaniu
lub wskazywaniu potozenia poszukiwanych obiektow zalogowym statkom powietrznym, a tak-
ze w dostarczaniu rozbitkom srodkéw ratunkowych, takich jak tratwy czy kamizelki. Przyjecie
takiej taktyki prowadzenia akcji ratowniczych pozwala na zwiekszenie efektywnosci prowadzo-
nych poszukiwan, poniewaz bezpilotowce dysponuja znacznie wicksza dtugotrwatoscia lotu niz
zalogowe SP, jak rowniez zmniejsza zagrozenie zaldg ratowniczych zmuszonych do operowania
w rejonach, w ktérych obecne sa sity przeciwnika.
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4.4. Wymagania stawiane morskim systemom BSP dzialajacych w ramach systemu
rozpoznania szczebla taktycznego

Doswiadczenia z ostatnich konfliktow zbrojnych z uzyciem BSP wykazaly, ze system BSP
szczebla taktycznego odgrywa wazng role w prowadzeniu dziatlan wojennych. Maksymalng efek-
tywnos¢ podsystemu BSP w prowadzeniu rozpoznania taktycznego zapewnia:

e stosunkowo krotki czas przygotowania systemu do dziatania, krotki czas przygotowania

BSP do startu i obstugi po wykonaniu zadania,

e duza autonomiczno$é¢ (koniecznosé zapewnienia samowystarczalnosci funkcjonalnej),

e zgodnos¢ standardow w zakresie wymiany informacji z rozpoznania miedzy systemem BSP
i systemem rozpoznania szczebla taktycznego,

e wysoka niezawodno$é systemu (wykorzystanie sprzetu o odpowiednich parametrach nieza-
wodnosciowych),

e odporno$¢ na oddzialtywanie radioelektroniczne przeciwnika [8].

5. Whioski

Szeroki zakres mozliwosci BSP do wykonywania réznorodnych misji powoduje, ze ich wyko-
rzystanie w wigkszosci morskich sit zbrojnych staje sie coraz bardziej prawdopodobne. W ramach
sit NATO powstala nawet specjalna Grupa Projektowa 35, ktérej celem jest praca nad uzyciem
BSP w warunkach morskich, a ktora zdefiniowala trzy poziomy wspoétdziatania okretéw z BSP
[1]:

e mozliwos¢ uzyskania danych taktycznych dzigki BSP niestartujacym z okretow,

e mozliwos¢ przejecia kontroli nad jednostka bezzalogowa na pewien etap misji,

e mozliwos¢ wystrzeliwania, sterowania i obstugi jednej jednostki bezzatogowej lub ich wiek-
szej liczby.

Doceniajac mozliwosci aparatow bezpilotowych, dazy sie obecnie, aby wiekszos¢ okretow wcho-
dzacych do stuzby osiagneta pierwszy lub drugi poziom wspéldzialania. Warto réwniez dodac,
ze niektore z najnowszych, najbardziej zaawansowanych technicznie projektéw okretow maja
przewidziane w standardzie mozliwo$ci wykorzystywania BSL jako zrédla informacji. Jednym
z przykladow moze byé¢ budowana w technologii stealth korweta Sea Wraith firmy Vosper Thor-
nycroft, ktéra zostala wyposazona w szyny startowe, cztery jednostki BSP oraz platforme dla
$miglowcoéw, co umozliwi jej prowadzenie intensywnego rozpoznania na duze odlegtosci bez uzy-
cia radaru, a tym samym poprawi niewykrywalnos¢ operacyjna tego okretu. Tego typu dziatania
swiadczg wyraznie, jak powaznie ,,Furopa” podchodzi do wykorzystywania BSP w swoich mor-
skich sitach oraz jakie kroki musi podjaé¢ polska Marynarka Wojenna, aby moc realizowaé¢ swoje
zadania na réwni ze swoimi zachodnimi partnerami.

Jest to tym bardziej uzasadnione, ze w chwili obecnej nasze morskie sity nie dysponuja lot-
nictwem uderzeniowym, a posiadane sily prowadzace rozpoznanie (samoloty An-28), dzialania
ZOP ($miglowce Mi-14 P1, SH-2G) czy tez akcje ratownicze ($Smigtowce W-3, Mi-14PS) sa nie-
liczne. Ponadto cze$¢ eksploatowanego sprzetu konczy swoj resurs techniczny, co oznacza jego
wycofanie z dalszego uzytkowania. W zwiazku z powyzszym w najblizszym czasie prawdopo-
dobnie wystapi koniecznos¢ pozyskania innych érodkéw latajacych, ktore beda mogtly przejaé
realizacje zadan powierzanych marynarce i nic nie stoi na przeszkodzie, aby byly to bezpilotowe
aparaty latajace.

Instalacja systemu BSP na poktadzie okretu wymaga udostepnienia przestrzeni na Stacje
Kierowania i Kontroli, miejsce magazynowania BSP, a takze przestrzeni dla urzadzen umozliwia-
jacych start BSP lub poktadu smigltowcowego. Z tego powodu z poktadéw okretéw MW RP moga
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operowac jedynie BSP pionowego startu oraz ladowania lub BSP startujace za pomoca przyspie-
szaczy rakietowych. Uzycie BSP klasy MR i MRE zapewnia pelne rozpoznanie interesujacych
uzytkownika obszaréw i wybrzezy Morza Baltyckiego. Zadania stawiane przed rozpoznawczymi
morskimi BSP to gléwnie poszukiwanie, lokalizowanie i wskazywanie celéw, korygowanie ognia
artyleryjskiego oraz dozorowanie wlasnej strefy ekonomicznej.

Najczesciej stosowana metoda w czasie wykonywania zadania rozpoznania jest autonomiczny
dolot BSP do rejonu rozpoznania, a nastepnie przejecie kontroli nad BSP przez operatora.
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Operational variants of selected unmanned aerial systems in the Navy

The subject of the article are the results of comparative tests on the solution of the problem defined
in form of the question — what are the contemporary variants of the use of unmanned aerial systems in
the Navy? To solve the problem, main detailed issues involving the use of BSP, especially in activities
at sea, have been defined. The summary shows the directions of the development of selected BSP. In the

article, some examples and solutions used in missions at sea are presented.
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W pracy przedstawiono zagadnienie analizy wlasciwosci dynamicznych samolotu bezzatogo-
wego w przypadku awarii uktadu sterowania. Awarie ukladu sterowania powoduja ogranicze-
nie mozliwosci sterowania, zaburzenia trajektorii lotu oraz zmiane wlasciwosci dynamicznych
samolotu. Rekonfiguracja uktadu sterowania daje mozliwos¢ sterowania samolotem pomimo
awarii, jednak jej skutecznosé¢ zalezy od konstrukeji i wlasciwosci dynamicznych samolotu.
W pracy przedstawiono model samolotu bezzalogowego przystosowany do analizy awarii
systemu sterowania. Przedstawiono i przeprowadzono analizy algorytmoéw wyznaczania row-
nowagi uszkodzonego samolotu, ktére umozliwiaja poprawe efektywnosci rekonfiguracji. Po-
nadto przeprowadzono badania zmiennosci parametrow dynamicznych samolotu w stanach
awarii uktadu sterowania.

1. Wstep

Od wielu lat liczba operacji lotniczych realizowanych przez samoloty bezzatogowe stale ro-
$nie. Tego rodzaju statki powietrzne wykorzystywane sa przede wszystkim przez wojsko. Gtéwne
problemy, ktére ograniczaja mozliwosci wykorzystania samolotéw bezzalogowych w sektorze cy-
wilnym, to bezpieczenstwo bezzalogowych systeméw latajacych oraz ich integracja z systemami
zarzadzania ruchem lotniczym [3], [4]. Operacje lotnicze wykonywane przez zalogowe statki
powietrzne odbywaja sie na podstawie przepiséw, ktére wymuszaja na producentach i uzytkow-
nikach wysokie standardy dotyczace bezpieczenstwa. Obecnie nie istniejg przepisy, ktore w pelni
umozliwialyby operowanie systeméw bezzalogowych w cywilnej przestrzeni powietrznej, a jako
gléwna przyczyne tego stanu wskazuje sie niska niezawodnosé systemow bezzatogowych.

Wiele firm oraz osrodkéw badawczych na calym $wiecie prowadzi badania dotyczace popra-
wy bezpieczenstwa systemow bezzalogowych, w tym zwigkszenia niezawodnosci bezzalogowych
statkéw powietrznych. Wiadomo jest, ze niezawodnosé¢ kazdego systemu zalezy od niezawodnosci
jego komponentéw. Istnieja jednak metody umozliwiajace ograniczenie skutkéw oraz konsekwen-
cji awarii pojedynczego elementu lub podsystemu.

Jednym z gtéwnych elementéw systemu bezzalogowego jest bezzalogowy statek powietrzny,
ktorego bezpieczenstwo zalezy od wielu czynnikéw, zaréwno zewnetrznych jak i wewnetrznych,
do ktérych zaliczyé mozna niezawodnosé systemu sterowania. Podstawowa metoda zapewniajaca
wysoka niezawodnosé systemow sterowania stosowang w samolotach zalogowych jest redundan-
cja sprzetowa. Wadami tej metody, ograniczajacymi jej wykorzystanie w samolotach bezzalo-
gowych, sa wysokie koszty takiego rozwiazania oraz wzrost zlozonoéci systemu sterowania, jego
masy i zajmowanego miejsca [5]. Dlatego tez naturalnym wydaje sie wykorzystanie metod rekon-
figuracji systeméw sterowania [2], [6]. Rekonfiguracja zazwyczaj realizowana jest przez algorytmy
numeryczne, ktorych zadaniem jest wykorzystanie sprawnych elementéw systemu sterowania do
kompensacji skutkéw awarii [1]. Zadaniem rekonfiguracji nie jest przywrécenie pelnej funkcjonal-
nosci systemu sterowania, ale zapewnienie takiego sterowania, ktére umozliwi powrét samolotu
do miejsca startu, ladowanie w terenie przygodnym lub choéby kontrolowane rozbicie samolotu
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poza obszarem zabudowanym. Efektywno$é¢ rekonfiguracji uktadu sterowania w gtéwnej mierze
zalezy od wlasciwosci dynamicznych samolotu oraz konfiguracji ptatowca, w tym liczby i rodzaju
powierzchni sterowych.

Rekonfiguracja systemu sterowania realizowana jest na trzech poziomach. Najnizszy poziom
stanowia metody polegajace na zmianie dystrybucji sygnatu sterujacego (control allocation sche-
me) w taki sposob, aby wychyla¢ wszystkie powierzchnie sterowe statku powietrznego, nawet te,
ktore w danej fazie lotu w stanie bezawaryjnym nie sa wykorzystywane. Drugi poziom rekon-
figuracji polega na zmianie praw sterowania systemu automatycznego sterowania lotem w celu
adaptacji do zaistnialej awarii. Powstala awaria systemu sterowania powoduje nie tylko ogra-
niczenia w generowaniu sit i momentéw sterujacych, ale moze réwniez powodowaé zmiany wia-
Sciwosci dynamicznych statku powietrznego. Wymaga to zastosowania systemu automatycznego
sterowania odpornego na takie zmiany (robust control system). Trzecim poziomem rekonfiguracji
jest dziatanie systemu zarzadzania lotem w celu dostosowania i optymalizacji trajektorii lotu sa-
molotu do zaistniatej awarii. Zmiana wtadciwosci dynamicznych oraz ograniczenia w sterowaniu
samolotem spowodowane awaria stanowia podstawe do wyznaczenia takiej trajektorii lotu, ktéra
umozliwi dolot samolotu do wybranego miejsca lodowania.

W pracy przedstawiono zagadnienie modelowania i badania wtasciwosci samolotu bezzalo-
gowego na potrzeby syntezy i analizy rekonfiguracji uktadu sterowania. Przedstawiono model
dynamiki samolotu bezzalogowego z rozprzezonymi powierzchniami sterowania, wyniki analiz
wiladciwoéci dynamicznych samolotu dla réznych konfiguracjach awarii powierzchni sterowych
oraz metode zwickszenia efektywnosci rekonfiguracji uktadu sterowania przez redefinicje warun-
kéw réwnowagi.

2. Nieliniowy model samolotu bezzalogowego

Nieliniowy model samolotu bezzalogowego opracowano na potrzeby analizy i syntezy algo-
rytmow rekonfiguracji uktadu sterowania. W zwiazku z tym samolot modelowany jest jako bryta
sztywna o szesciu stopniach swobody z rozprzezonym ukladem wykonawczym sterowania. Do
opisu przestrzennego ruchu samolotu przyjeto nastepujace kartezjanskie, prawoskretne uktady
wspoélrzednych (rys. 1):

e inercjalny, nieruchomy uktad wspotrzednych O, x,y,z2,, ktorego poczatek O,, znajduje sie

w dowolnie wybranym punkcie na powierzchni ziemi, kierunek i zwrot osi Oz, pokrywa
sie z kierunkiem i zwrotem wektora przyspieszenia ziemskiego, ptaszczyzna O, .y, jest
styczna do powierzchni ziemi, 0§ O,x, skierowana jest w kierunku péinocy geograficznej
i zwrocona w strone bieguna polnocnego, o8 O,y, dopelnia uklad do prawoskretnego
i skierowana jest na wschod,

e grawitacyjny uktad wspotrzednych Oy 4y,2,, zwigzany jest z poruszajgcym si¢ obiektem,
poczatek uktadu O, znajduje si¢ w Srodku cigzkoSci samolotu, uklad jest przesuniety réw-
nolegle wzgledem uktadu inercjalnego O, x,yn2n, zwroty osi obu uktadéw sa zgodne,

e uktad Opzpypzp zwiazany jest z samolotem, poczatek uktadu O, pokrywa sie z poczatkiem
uktadu grawitacyjnego Oy, 08 Opxp lezy w plaszczyZnie symetrii samolotu Opxpzy 1 jest
skierowana do przodu kadtuba samolotu, 0§ Oz, skierowana jest 'w dot’, dodatni zwrot
w strone podwozia, a 0§ Opyp, dopelnia uktad do prawoskretnego i jest zwrdcona 'w prawo’.

Réwnania ruchu samolotu wyprowadzono w ukladzie wspétrzednych zwiazanym z samo-
lotem Opzpypzs. Wektor stanu x samolotu zawiera skladowe predkosci liniowej v = [U, V, W]
(U — predkosé wzdtuzna, V' — predkosé boczna, W — predkos$¢ pionowa) i katowej w = [P, Q, R]
(P — predko$é¢ katowa przechylania, Q — predko$¢ katowa pochylania, R — predko$é¢ katowa
odchylania) (rys. 1). Pozycja oraz orientacja przestrzenna samolotu opisane sa przez wektor
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Rys. 1. Ukltady wspolrzednych

y = [xn,yn,zn,ﬁp,@,W]T, gdzie x,, yn, zn sa skladowymi wektora potozenia $rodka ciezkosci
samolotu r, w nawigacyjnym uktadzie wspétrzednych O,x,ynz,, @ jest katem przechylenia,
O jest katem pochylenia, a ¥ katem odchylenia samolotu (rys. 1).

Zwigzek pomiedzy wektorem stanu x = [U,V, W, P,Q, R]* a wektorem pozycji i orientacji
przestrzennej y opisuje réwnanie [7]:

- Tx (2.1)

gdzie macierz T ma postac:

[Ty o
T = [ 0 Tﬂ] (2.2)
przy czym [7]:
[cosO cos¥  sin @ sin®cosW — cosPsin¥  cos P sin O cos ¥ + sin @ sin ¥
Ty = [cosOsin¥ sin@sin@sin¥ + cos@cos¥  cosPsin@sin¥ — sin P cos ¥
—sin® sin @ cos © cos @ cos O
- (2.3)
1 sin®tan®@ cosdtan®
To= |0 cos @ —sin®
|0 sin®sec 6 cosPsecOd
Ogodlna posta¢ réwnan ruchu samolotu opisana jest przez [7]:
Ax+Bx =14 +fg +fr B =QA (2.4)
gdzie macierze A i 2 maja postac:
[m 0 O 0 0 0 7 0 —-R @ 0 0 0
0 m O 0 0 0 R 0O —-P O 0 0
100 m O 0 0 _|-Q P 0 0 0 0
A= 0o 0 0 I, 0 —I, = o -w Vv 0 —-R Q (2.5)
0 0 O 0 I, 0 %4 0 -U R 0 -—-P
10 0 0 —I,, O I, | -V U 0o —-@ P 0 |

przy czym m jest masg samolotu, I, I, I, sa momentami bezwladnosci samolotu, a I, jest
dewiacyjnym momentem bezwladnosci.
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Wektor sity cigzkosci dziatajacy na samolot jest opisany réwnaniem:
—sin @
f, = mg | cos Osin P (2.6)
cos © cos @

gdzie g jest wartodcia przyspieszenia grawitacyjnego. Zatem wektor obcigzen od sity ciezkosci
ma postac:

fe = [f),0,0,0]" (2.7)

Sita ciagu generowanego przez zespol napedowy oszacowana zostala na podstawie wynikdw
prob przeprowadzonych w tunelu aerodynamicznym. Sita ciagu wyznaczona zostata jako funkcja
sygnalu sterowania napedem 07 i predkosci wzdtuznej U:

Fr = f(6r,U) (2.8)
Wektor ciagu zespolu napedowego ma postacé:
f, = [Fr,0,0]" (2.9)

a wektor momentu od sity ciagu:
m; =1 X ft (210)

gdzie ry jest wektorem opisujacym polozenie wektora sity ciggu f; w ukladzie wspdirzednych
zwigzanym z samolotem OpTpyp2p-
Zatem wektor obciazen od zespotu napedowego wynosi:

fr = [f;, my]" (2.11)
Wektor obciagzen aerodynamicznych ma postac:

fa(x,y, 0] = [fa(x,y,8), ma(x,y,8)]" (2.12)
gdzie wektor sterowania ma sktadowe:

0 = [6AR,04L,0ER,ORL, OFR, OFL,OR]" (2.13)

dar — kat wychylenia prawej lotki, d4; — kat wychylenia lewej lotki, dpr — kat wychylenia
prawego steru wysokoéci, dgr, — kat wychylenia lewego steru wysokosci, dpr — kat wychylenia
prawej klapy, drr, — kat wychylenia lewej klapy, g — kat wychylenia steru kierunku.

Model aerodynamiczny samolotu Cularis opracowano na podstawie charakterystyk aerody-
namicznych wykonanych metodami analitycznymi i metodami numerycznymi z wykorzystaniem
oprogramowania MGAERO oraz XFLR i AVL. Ostateczna posta¢ modelu stanowi kompilacje
wszystkich tych charakterystyk, a jej wynikiem jest kompleksowy model aerodynamiczny sa-
molotu Cularis uwzgledniajacy obliczenie obciazen aerodynamicznych samolotu z rozdzielonymi

powierzchniami sterowymi. Wektory sity i momentu aerodynamicznego wynosza:
fo =Fas+Fao+F,y +Fas (2.14)
m, = Myg + Mag + M,y + May + Mys '

gdzie indeks AS dotyczy statycznych obcigzen aerodynamicznych, A2 dotyczy pochodnych po
predkosciach katowych, AV dotyczy pochodnych po predkosci bocznej, AW dotyczy pochodnych
po przyspieszeniu pionowym, a Ad dotyczy pochodnych od sterowania.

Na podstawie nieliniowego modelu samolotu Cularis opracowano model zlinearyzowany:

x;, = Arxy, +Brug vy = Crxp (2.15)

gdzie x7, jest wektorem stanu, uy wektorem sterowania, y; wektorem wyjscia, A; macierza
stanu, By, macierza sterowania, a Cy, macierza wyjscia.
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3. Analiza wtasciwosci dynamicznych UAV w stanie awarii

Awaria systemu sterowania powoduje ograniczone mozliwosci sterowania statkiem powietrz-
nych oraz zmiane jego wlasciwoséci dynamicznych. Dla przyktadu, zablokowanie wychylonej po-
wierzchni sterowej skutkuje przede wszystkim niemozliwoscia jej wykorzystania do sterowania,
czyli ograniczeniem efektywnoéci systemu sterowania. Co wiecej, wychylona i zablokowana po-
wierzchnia sterowa generuje sily i momenty aerodynamiczne, ktére zaburzajg ruch statku po-
wietrznego, co wymaga kompensacji przez sprawng czesé¢ systemu. Ze wzgledu na konieczno$é
kompensacji skutkow awarii, efektywnos$¢ systemu sterowania w sterowaniu statkiem powietrz-
nym zostaje dodatkowo ograniczona. Ponadto wychylona i zablokowana powierzchnia sterowa
zmienia charakterystyki aerodynamiczne calego samolotu, wplywajac na jego wlasciwosci dyna-
miczne.

Wykorzystanie rekonfiguracyjnych systeméw sterowania samolotu bezzalogowego umozliwia
kompensacje skutkéw awarii oraz poprawienie efektywnosci sterowania poprzez optymalizacje
wykorzystania sprawnej czeéci systemu. Jednak mozliwosci rekonfiguracji sa mocno ograniczone,
gdyz zaleza od rodzaju i liczby powierzchni sterowych statku powietrznego oraz od rodzaju
powstaltej awarii.

Jednym z aspektow poszukiwania optymalnego wykorzystania sprawnych elementow systemu
sterowania jest znalezienie nowego neutrum’, czyli takiej konfiguracji wychylenia sprawnych po-
wierzchni sterowych, ktéra umozliwia ustalony lot poziomy. Mozna przyjac teze, ze im mniejsze
sg katy wychylenia powierzchni sterowych w nowym neutrum, tym wieksza bedzie efektyw-
nosé sterowania, bo wickszy jest zakres mozliwych wychylen sprawnych powierzchni sterowych.
W przypadku samolotéw o konfiguracji klasycznej w stanach bezawaryjnych warunki réwnowagi
dla lotu poziomego uzyskiwane sg bez przechylenia i $lizgu. W niniejszej pracy zaproponowano
réwniez algorytmy wyznaczania warunkéw réwnowagi samolotu przy niezerowych katach prze-
chylenia i $lizgu. Celem zastosowania takich algorytméw byto zbadanie mozliwosci zwiekszenia
efektywnosci rekonfiguracji przez zastosowanie nieklasycznej konfiguracji lotu poziomego usta-
lonego.

W celu wyznaczenia neutralnego wychylenia powierzchni sterowych w sytuacji awarii sys-
temu sterowania przeprowadzono analizy z wykorzystaniem opracowanego nieliniowego modelu
samolotu bezzalogowego z rozprzezonymi powierzchniami sterowymi. Analiza polegala na wy-
znaczeniu optymalnej konfiguracji ustawienia powierzchni sterowych dla lotu poziomego ustalo-
nego, dla ktérej katy wychylenia powierzchni sterowych beda najmniejsze. Dodatkowo, wykorzy-
stujac zlinearyzowany model samolotu, analizowano wplyw awarii oraz konfiguracji ustawienia
powierzchni sterowych na wtadciwodéci dynamiczne samolotu. Stany réwnowagi dla uszkodzonego
samolotu poszukiwane byty przy wykorzystaniu algorytméw optymalizacyjnych, w ktérych funk-
cja celu minimalizuje wychylenie sprawnych powierzchni sterowych, a funkcja wiezow gwarantuje
uzyskanie stanu réwnowagi z zalozong dokladnoécia:

minf(x)  dla fu=0 (3.1)

Ogdlng postaé funkcji celu przedstawia réwnie:

fex) = 2% (3.2)

gdzie x jest wektorem poszukiwanych (minimalizowanych) zmiennych.
Funkcja wiezéw wyznaczona zostato przez przeksztalcenie ogdlnego réwnania ruchu samolotu
(2.4) do postaci:

f, = Bxo — [fa(x0,x) + fa(x0, X) + fr (%0, X)] (3.3)
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przy czym Xxq jest wektorem stanu ustalonego, dla ktérego poszukiwane sa warunki réwnowagi.

W trakcie przeprowadzonych badan wyznaczano warunki rownowagi w locie poziomym usta-
lonym dla pieciu réznych funkcji celu oraz osmiu (wliczajac stan bezawaryjny) réznych kombi-
nacji awarii powierzchni sterowych oraz trzech stopni ich intensywnosci. Nastepnie dla uzyska-
nych warunkéw réwnowagi analizowano zmiane czestosci drgan, wspotczynnikéw ttumienia oraz
stalych czasowych wszystkich postaci ruchu samolotu. Za awarie systemu sterowania przyjeto
zablokowanie jednej lub kilku powierzchni sterowych.

W badaniach przyjeto nastepujace funkcje celu:

e Wariant 1 — funkcja celu minimalizujaca wychylenie sprawnych powierzchni sterowych

i kata pochylenia:

fa=VO +38 (3.4)

e Wariant 2 — funkcja celu minimalizujaca wychylenie sprawnych powierzchni sterowych oraz
katow pochylenia, przechylenia i slizgu:
2
fa=VO +*+ 32+ 6 (3.5)
i

e Wariant 3 — funkcja celu minimalizujaca wychylenie sprawnych powierzchni sterowych oraz
katow przechylenia i élizgu po przeskalowaniu wspétezynnikiem wagowym k:

fe3 = \/(@2 + P2+ )k + > 62 (3.6)

Wariant 3 badano dla trzech réznych wartosci wspotezynnika wagowego: wariant 3a dla
k=0,5,3bdlak=0,21i3cdlak=0.

Przyjete w taki sposob funkcje celu daja mozliwo$é¢ wyznaczenia réwnowagi w sposob kla-
syczny (wariant 1), z dopuszczalnym przechyleniem oraz Slizgiem (wariant 2) oraz pozwalaja
sprawdzi¢ wplyw orientacji przestrzennej i slizgu w stanie réwnowagi na jako$¢ optymalizacji
stanu réwnowagi (warianty 3a, 3b i 3c).

W badaniach analizowano zablokowanie pojedynczych powierzchni sterowych oraz ich kom-

binacje:
1) prawa lotka, 5) prawa lotka + ster kierunku,
2) lewy ster wysokosci, 6) lewy ster wysokosci + ster kierunku,
3) ster kierunku, 7) prawa lotka + lewy ster wysokosci
4) prawa lotka + lewy ster wysokosci, + ster kierunku,

dla trzech poziomoéw awarii, gdzie poziom awarii determinuje wartos¢ kata zablokowania po-
wierzchni sterowej (tabela 1).

Tabela 1. Poziomy awarii

Powierzchnia Poziom awarii (kat zblokowania) [deg]
sterowa niski | sredni | wysoki
Prawa lotka 5 10 15
Lewy ster wysokosci 5 10 15
Ster kierunku 3 6 10

Do oceny jakosci uzyskanego wyniku optymalizacji wykorzystano wskaznik jakosci w postaci:

=y y2 (3.7
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gdzie n jest liczbg sprawnych powierzchni sterowych, a §; katem wychylenia i-tej sprawnej po-
wierzchni sterowej. Wskaznik ten przedstawia $redni kat wychylenia powierzchni sterowy i zgod-
nie z przyjeta teza — im mniejsza jest jego wartosé, tym lepsza bedzie efektywno$é rekonfiguracji
uktadu sterowania.

Uzyskane wyniki obliczen poddano analizie statystycznej, wyznaczajac wartosci $rednie i roz-
rzut badanych parametréw dla wszystkich (wymienionych powyzej) konfiguracji awarii. Badania
przeprowadzono oddzielnie dla kazdego z wariantu algorytmu optymalizacyjnego oraz dla kazde-
go poziomu awarii. Analizowano jako$¢ optymalizacji oraz wlasciwosci dynamiczne dla kolejnych
poziomoéw awarii.

Wartosci srednie, minimalne i maksymalne wskaznikow jakosci dla poszczegdlnych wariantéw
algorytmu optymalizacji dla niskiego poziomu awarii pokazano na rys. 2, przy czym dla warian-
tu 1 nie uzyskano stanu réownowagi dla kombinacji awarii nr 6 i 7. Dlatego te dwa przypadki
zostaly wykluczone z analizy. Najwyzsza warto$é srednig uzyskano dla wariantu 1, a najnizsza
dla 3a, a réznica miedzy nimi wynosi ok. 50%. Mozna réwniez zauwazy¢, ze réznice pomiedzy
wariantami 3a, 3b i 3¢ sg znikome. Szczegbétowa analiza wynikdéw pokazala, ze najnizsza warnosé
wskaznika jakosci dla wariantu 1 uzyskano dla awarii steru wysokosci. W przypadku pozosta-
tych wariantéw najnizsza wartos¢ osiagnieto dla awarii steru kierunku. Warto$ci maksymalne
wariant 1 osiagnat dla awarii steru kierunku, a pozostate algorytmy dla jednoczesnej awarii lotki
i steru wysokosci.

0.14 ‘
0.12 ‘ e
0.10
0.08
B 006
0.04 ] [
0,00 wariant | wariant 2 wariant 3a wariant 3b wariant 3¢
M $rednia 0.0692 0.0340 0.0338 0.0339 0.0339
Bmin 0.0177 0.0166 | 0.,0156 0.0156 0.0156
M max ‘ 0.1247 ‘ 0.0493 7 0.0495 0.0497 0.0497

Rys. 2. Wskaznik jakosci dla niskiego poziomu awarii

W tabelach 2-4 pokazano statystyki dotyczace uzyskanych katéw pochylenia, przechylenia
i slizgu. Wartosci katéw pochylenia i przechylenia sa w okolicy zera stopni, natomiast kat slizgu
osigga wartodci do trzech stopni.

Wyniki analizy wlasciwosci dynamicznych pokazano w tabeli 5. Wartoéci parametréw po-
szczegbdlnych postaci ruchu ulegaja zmianie w zaleznosci od uzyskanych warunkéw réwnowagi
(zastosowanego algorytmu optymalizacji) oraz konfiguracji awarii. Mozna zauwazy¢, ze awarie
w najmniejszym stopniu wplywaja na ruch krétkookresowy oraz przechylajacy. Natomiast naj-
bardziej podatny jest ruch fugoidalny, a wlasciwie jego ttumienie, oraz ruch spiralny. Przy czym
ten drugi moze by¢ stateczny lub nie, w zaleznoéci od konfiguracji awarii.

Wyniki analizy wskaZnika jakosci dla sredniego poziomu awarii pokazano na rys. 3. W tym
przypadku nie udato sie uzyska¢ warunkéw réwnowagi dla konfiguracji awarii 5, 6 1 7 w przypadku
wariantu 1 oraz awarii lotki w przypadku wariantu 3a. Najnizsza warto$¢ érednia wskaznika
jakodci osiagnieto dla wariantu 3b, a najwyzsza dla wariantu 2, przy czym roznica miedzy tymi
warto$ciami wynosi ok 20%. Wartosci wskaznika dla wariantéw 3b i 3c sa bliskie, a réznica
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Tabela 2. Katy pochylania dla niskiego poziomu awarii

| Wariant 1 | Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

drednia 0,074 —0,144 —0,137 —0,129 —0,124
odch. std. | 0,450 0,681 0,692 0,704 0,714
min. ~0,372 —0,911 —0,917 —0,922 —0,928
max. 0,573 0,625 0,665 0,603 0,716

Tabela 3. Katy przechylania dla niskiego poziomu awarii

| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

srednia —0,0740 —0,0659 —0,0584 —0,0545
odch. std. 0,1682 0,1754 0,1831 0,1871
min. —0,2693 —0,2636 —0,2636 —0,2636
max. 0,1833 0,2120 0,2349 0,2464

Tabela 4. Katy slizgu dla niskiego poziomu awarii

| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c

$rednia 1,073 1,103 1,123 1,137
odch. std. 1,116 1,154 1,180 1,197
min. 0,000 0,000 0,000 0,000
max. 2,693 2,790 2,859 2,905

Tabela 5. Parametry dynamiczne dla niskiego poziomu awarii

Fugoidalny Krétkookresowy | Holendrowanie | Przechylenie | Spirala

wn [rad/s] | ¢ Jw, [rad/s]| ¢ |wy [rad/s]| ¢ 7 [s] 7 [s]

min. 0,553 0,176 14,2 0,757 5,1 0,156 0,0466 —612
max. 0,559 0,214 14,4 0,756 5,34 0,161 0,0467 232
(A% 11 178 14 [09] 45 [ 31 | 0,2 | 62

0.16
0.14
0.12
0.10 & : ‘ B

I, 0.08
0.06
0.04

0.02
Bez awarii —
0.00

wariant 1 » ‘ wariant 2 wariant 3a wariant 3b wariant 3¢
B $rednia 0,0764 0.0836 0.0740 0,0709 0.0710
® min 0,0515 | 0,0236 0,0217 0,0213 0,0213

'max 0.1064 0,1362 0.1170 0.1065 0.1065

Rys. 3. Wskaznik jakoéci dla sredniego poziomu awarii
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nie przekracza 0,1%. Analogicznie, jak w poprzednim przypadku, najnizsze warto$ci wskaznika
jakosci uzyskano dla awarii steru kierunku, za wyjatkiem wariantu 1, gdzie najnizsza wartosé
jest dla steru wysokosci. Natomiast wartosci maksymalne wskaznika jakosci dla poszczegdlnych
wariantéw osiagnieto dla réznych konfiguracji awarii.

Statystyki uzyskanych katéw pochylenia, przechylenia i §lizgu pokazano w tabelach 6-8. Jak
wida¢, w przypadku sredniego poziomu awarii uzyskane katy przechylenia nadal sa niewielkie
i ich warto$ci nie przekraczaja 1 stopnia. Katy pochylenia przyjmuja wartosci rzedu kilku stopni,
natomiast katy slizgu osiagaja wartosci dwukrotnie wigksze niz w przypadku niskiego poziomu
awarii.

Tabela 6. Katy pochylania dla $redniego poziomu awarii

| Wariant 1 | Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c

$rednia 0,074 —0,144 —0,137 —0,129 —0,124
odch. std. | 0,450 0,681 0,692 0,704 0,714
min. 0,372 —0,911 —0,917 —0,922 —0,928
max. 0,573 0,625 0,665 0,693 0,716

Tabela 7. Katy przechylania dla éredniego poziomu awarii

| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

drednia —0,0740 | —0,0659 —0,0584 —0,0545
odch. std. | 0,1682 0,1754 0,1831 0,1871
min. —0,2693 | —0,2636 —0,2636 —0,2636
max. 0,1833 0,2120 0,2349 0,2464

Tabela 8. Katy slizgu dla $redniego poziomu awarii

| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c

Srednia 1,073 1,103 1,123 1,137
odch. std. 1,116 1,154 1,180 1,197
min. 0,000 0,000 0,000 0,000
max. 2,693 2,790 2,859 2,905

Tabela 9. Parametry dynamiczne dla sredniego poziomu awarii

Fugoidalny Krétkookresowy | Holendrowanie | Przechylenie | Spirala
wy, [rad/s] | ¢ wy, [rad/s] | ¢ |wp [rad/s] | ¢ T [s] T [s]
min. 0,554 0,0845 14,1 0,758 4,79 0,156 0,0465 —113
max. 0,583 0,212 14,4 0,775 5,32 0,162 0,0467 65
A% 5 Jeo1 | 2 [22] 10 [ 37] 0,4 | 425 |

Analiza wlasciwosci dynamicznych dla sredniego poziomu awarii (tabela 9) potwierdzila, ze
najbardziej podatne na wplyw awarii sa spirala i ttumienie ruchu fugoidalnego. Niewielki wplyw
awarie maja na ruch przechylajacy i krotkookresowy. Ponadto warto zauwazy¢, ze przy srednim
poziomie awarii pojawiaja sie znaczne réznice w czestosci drgan wilasnych holendrowania.

Na rys. 4 pokazano wskazniki jakosci dla wysokiego poziomu awarii uktadu sterowania.
W przypadku duzych katéw zablokowania powierzchni sterowych nie udalto sie uzyskaé¢ stanu
réwnowagi dla wiekszosci konfiguracji awarii w wariancie 1. Pozytywny wynik uzyskano jedy-
nie dla awaria steru wysokosci i kombinacji awarii lotki i steru kierunku. Najnizsza $rednia
wskaznika jakosci uzyskano dla wariantu 3c, przy czym dla wariantu 3b wartos¢ ta jest zblizona
(r6znica wynosi okoto 0,1%). Najwyzsza warto$¢ wskaznika jakosci znéw zanotowano dla warian-
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tu 1, a réznica miedzy najwieksza i najmniejszg $rednig wynosi okoto 30%. Analogicznie, jak
w poprzednich przypadkach, najnizsze wartodci wskaznika dla wariantéw od 2 do 3c uzyskano
przy awarii steru kierunku. Natomiast najwyzsze wartosci wskaznika dla tych wariantéw sa dla
awarii potrdojnej. Dla wariantu 1 wartos¢ minimalna wskazZnika jest dla awarii steru wysokosci,
a najwyzsza przy jednoczesnej awarii lotki i steru kierunku.

W tabelach 10-12 pokazano warnosci katéw orientacji i kata §lizgu dla stanéw réwnowagi
przy wysokim poziomie awarii. Katy przechylenia zmieniaja sie w zakresie okoto 1 stopnia, kat
pochylenia do okoto 4 stopni, a kat slizgu do prawie 10 stopni.

0,30

0.10

0.05

Bez awarii —
0,00

B $rednia
Hmin

max

wariant 1 wariant 2 wariant 3a wartant 3b wariant 3¢

0.1625 0.1107 0.1116 0.1100 0.1100
0.0859 0.0350 0.0320 0.0309 0.0307
0,2392 0.1647 0.1647 0.1647 0.1647

Rys. 4. Wskaznik jakosci dla wysokiego poziomu awarii

Tabela 10. Katy pochylania dla wysokiego poziomu awarii

| Wariant 1 | Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

drednia 0,074 —0,144 —0,137 —0,129 —0,124
odch. std. | 0,450 0,681 0,692 0,704 0,714
min. —0,372 —0,911 —0,917 —0,922 —0,928
max. 0,573 0,625 0,665 0,603 0,716

Tabela 11. Katy przechylania dla wysokiego poziomu awarii

| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

$rednia —0,0740 | —0,0659 —0,0584 —0,0545
odch. std. | 0,1682 0,1754 0,1831 0,1871
min. —0,2603 | —0,2636 —0,2636 —0,2636
max. 0,1833 0,2120 0,2349 0,2464

Tabela 12. Katy $lizgu dla wysokiego poziomu awarii
| Wariant 2 | Wariant 3a | Wariant 3b | Wariant 3c |

drednia 1,073 1,103 1,123 1,137
odch. std. | 1,116 1,154 1,180 1,197
min. 0,000 0,000 0,000 0,000
max. 2,603 2,790 2,859 2,905

Zmiennos¢ wlasciwosci dynamicznych dla wysokiego poziomu awarii jest analogiczna do po-
przednich przypadkéw (tabela 13). Nadal awarie maja najwiekszy wplyw na ruch spiralny i fu-
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goidalny, chociaz w tym przypadku nastepuje réwniez znaczna zmiana czestosci drgan wlasnych
tego drugiego. Najmniej awarie zmieniaja ruch przechylajacy i krotkookresowy, natomiast $red-
nio wpltywaja na holendrowanie.

Tabela 13. Parametry dynamiczne dla wysokiego poziomu awarii

Fugoidalny Krétkookresowy | Holendrowanie | Przechylenie | Spirala
wp [rad/s] | ¢ wp [rad/s] | ¢ |wy [rad/s]| ¢ T [s] 7 [s]
min. 0,555 0,0344 14 0,76 4,66 0,156 0,046 —976
max. 0,779 0,208 41,6 0,78 5,3 0,166 0,0467 40,7
A% 288 |85 ] 41 [|25] 121 | 6 | 1,5 | 958 |

Przeprowadzone analizy wykazaly, ze najlepszym algorytmem wyznaczania warunkéw réw-
nowagi samolotu z uszkodzonym systemem sterowania, z punktu widzenia rekonfiguracji uktadu
sterowania, jest algorytm w wariancie 3c. Co prawda daje on najmniejsza warto$¢ wskaznika
jakosci tylko przy wysokim poziomie awarii, ale dla pozostaly pozioméw ma wartosci bliskie
najmniejszym. Wynika z tego, ze najbardziej optymalne warunki réwnowagi mozna uzyskaé,
minimalizujac tylko wychylenia sprawnych powierzchni sterowych przy jednoczesnym zapew-
nieniu mozliwosci osiggniecia niezerowych katéw przechylenia i §lizgu, przy czym wystepujacy
w funkcji celu wspoétczynnik wagowy k moze zosta¢ wykorzystany do ograniczenia wartosci tych
katow.

Jak wykazaly przeprowadzone badania, awarie systemu sterowania wpltywaja niewiele na ruch
przechylajacy i krotkookresowy, srednio na holendrowanie oraz mocno zmieniaja parametry ruch
fugoidalnego i spirali. Ponadto mozna stwierdzi¢, ze poziom awarii wplywa na wielko$¢ zmian
parametréw dynamicznych tych postaci ruchu.

4. Podsumowanie

Analiza wlasciwosci dynamicznych samolotu bezzalogowego w stanie awarii systemu sterowa-
nia wymaga wykorzystania modelu dynamiki samolotu z rozprzezonymi powierzchniami sterowa-
nia. Opracowanie modelu obciazen aerodynamicznych od rozprzezonych powierzchni sterowych
wymaga uzycia numerycznych metod obliczeniowych. Przedstawione algorytmy optymalizacyjne
umozliwiaja wyznaczenie warunkéw réwnowagi samolotu z uszkodzonym systemem sterowania,
przy czym wyréwnowazenie uszkodzonego samolotu dla niezerowych katow przechylenia i slizgu
powoduje osiagniecie najmniejszych wychyleniach powierzchni sterowych. Zmienno$é parame-
tréw dynamicznych samolotu zalezy od rodzaju oraz poziomu awarii. Awarie powoduja duze
zmiany parametréw ruchu fugoidalnego i spirali. Z kolei ruch przechylajacy i krotkookresowy sa
praktycznie nieczule na awarie.
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Analysis of UAV dynamic performances in the event of control surfaces failures

The paper presents analysis of UAV dynamic performances in the case of control surfaces failures.
The control surfaces failures reduce the aircraft controllability and cause trajectory disturbances as well
as changes in the dynamic performances. Reconfiguration of the control system can be used to control the
aircraft in spite of the failure, but its efficiency depends on the aircraft configuration and its dynamical
performances.

A UAV dynamic model for control system failure analysis is presented in this work. The algorithms
for calculation of the damaged aircraft equilibrium are developed. Analyses of the aircraft dynamical
performances variation due to control system failure and algorithm variants are presented.

Badania wykonano w ramach projektu PBS2/B6/19/2013 finansowanego przez Narodowe Centrum
Badan i Rozwoju w latach 2013-2016.
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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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